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研究成果
1 9 9 7年から1 9 9 9年までの3年間にわたって､標題のような研究をおこなった｡その成果を以下に報告
する｡
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第1章　序論
ト1数値流体力学の現状
気象や航空宇宙分野で主体的に始まった数値流体力学(C FD)は,特に近年の進歩には
目を見張るものがあり,更なる高度化と様々な分野への応用とが加速している.既に航空機
や宇宙機,ガスタービン等の開発には不可欠なツールであり,今日では一般の流体機械開
発,土木建築といった分野で工学的解析･設計ツ-ルとして認知されるようになったといえ
よう.また気象,流体物理研究といった流体力学問題に関するあらゆる分野の研究手段とし
て重要な道具になりつつある.コンピュータハードの高性能化.とも相まってCFDソフトの
工学的ツール化,流体研究ツール化の傾向は今後ますます加速されるであろう.
流体運動を支配する偏微分方程式を差分法なり有限要素法で数値計算を行う場合,解析空
間を多数の格子点で離散化して偏微分方程式を代数方程式に変換し,その代数方程式を計算
機で解くことになる.数値流体力学のアルゴリズム研究では,ナビエ･ストークス方程式あ
るいはその近似方程式をどのようにして解くか,また複雑な物理･化学現象をどのようにモ
デル化するかという議論が中心となる.
ナビエ･スト-クス方程式あるいはその近似方程式を計算機で安定に精度良く解く手法の
研究開発については近年の進展は著しい.計算のアプローチとしては,航空宇宙関連で用い
られる圧縮性流体に対する解法と,低速で密度変化を無視した非圧縮流体解法とに大きく分
けられる.前者は保存量(密度,運動量,全エネルギー)を未知数とした連続の式,運動量
の式,エネルギー式を解く.一方,非圧縮近似の式は運動方程式と圧力場の式を別に解いて
効率的な解法を実現している.　　　　　　　　　　　　　　y
しかしながら, C FDの適用が依然として特定の流体機械に限られているのも事実である･
これは主に複雑な流路形状への対応の困難さから起因している.翼あるいは翼列などの単
純な計算額域･流路形状の場合は,現状のCFDはほぼ実用レベルに達している.しかし,
少しでも流路形態が複雑になると作業量が極端に増え,設計現場での使用に耐えられるレベ
ルではない.例えば,ガスタービンでは翼列の三次元多段解析,燃焼器,ミキサーノズル等,
既存の構造格子に基づいたC FDでの解析･設計が行われているが,それらはデモンストレ
ーション的な域を越えていない.自動車用エンジン内の流れのシミュレーションも多大なマ
ンパワーを必要としている.今後の見通しとしても,従来の手法を踏襲している限りにおい
ては作業環境の飛躍的な改善は非常に困難であることも自明である. CFDの工学的ツール化
においてもっとも大きなボトルネックとなっているのが格子生成である.
空間を離散化する方法としては,大きく分けて格子点が規則正しく並んだ構造格子
(structured grid,図1. 1 (a))と,並びに規則性を要求しない非構造格子(unstructured grid,
図1. 1(b))とに分けられる.前者は差分法および有限体積法で用いられ,流体計算では一般
的な格子である.後者は有限要素格子とも呼ばれるが,最近では有限要素法以外に有限体積
法的なアプローチでも使用されることから,構造格子に対比する意味で非構造格子と一般的
には呼ばれている.構造格子では,計算額域を単純な直交格子で離散化する方法もしばしば
1
採用され,直交格子法(図1. 1(C))とも呼ばれる.しかし一般的には計算額域の境界と格子
線が一致しているものが用いられ,境界適合曲線座標格子(boundary-fitted curvilinear
coordinate grid)あるいはBFC格子とも呼ばれる.
(a)境界適合格子 中"儖?ﾉ?ｦ倡?(C)直交格子 
し ?
図1.1格子の種類
流体計算では流体運動を支配する方程式の強い非線形性のためにその計算時間に多大な時
間を要する.計算機の演算能力,記憶容量及び計算アルゴリズムの効率化といった観点から,
これまでのところCFDでは構造格子が主流となっていたが,航空機全機周りのような形状に
対して構造格子を生成するには,一般的に重合格子(overse上 gridまたはchimera grid)法
[ト3]やマルチブロック(multi-block)法[4, 5]が用いられてきた.しかもこれらのアプローチ
にはかなりの労力と経験が要求される･　　　　　　　　サ
ー方,非構造格子は形状融通性に大変優れており,複雑な三次元形状の格子生成も構造格
子と比べると遥かに容易である.また非構造格子のもう一つの重要な利点は,任意の領域で
格子点の追加及び削除が比較的容易にできることである.そのため流れ場に応じて局所的に
格子密度を変化させる解適合格子(solution adaptive grid)法の適用が容易である.
非構造格子法の事実上の研究は1980年代半ばから始まり,特に近年,航空宇宙分野を中心
として非構造格子CFDの研究は著しく進展してきている.これは,三次元実形状の高精度な
数値計算には格子の幾何学的融通性,格子生成の自動化,および局所的な解適合細分化の容
易さという利点から非構造格子が選ばれ,かつこの2 0年程に急速に開発されてきた高次精
度風上計算法や陰的時間積分法等が非構造格子に拡張されてきたことによる.
ト2本研究の目的
本研究の目的は,複雑形状への対応法として最も可能性の高い非構造C FDを設計現場に
おいても使用に耐え得るものまで洗練させること,さらには非構造CFDと遺伝子アルゴリ
ズム等による最適設計法との組み合わせを通じて,非構造C FDが真に流体機械設計の手段
として成り立ちうるかどうかを試験することである.
現在,非構造格子によるC FDの開発が進んでいる.これは従来の一般曲線座標格子C F
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Dの実際問題に対する限界が大きな動機であろう. 1 9 9 5年に開催されたCFDに関する国
際学会等では,非構造CFDの計算効率の改善や高レイノルズ数流れへの適用,また実作業に
おけるCADとCFDとの受け渡しという議論がなされており,非構造CFDの実用化に向
けた研究が着実に進んでいる.本研究の申請者も,非構造格子上での流動計算アルゴリズム,
非構造格子形成法,ナビエ･スト丁クス計算のための非構造格子,表面格子形成法等に関し
独自の方法を提案してきた.
これらの研究成果を統合することにより,設計現場でも使用しうる流動解析･設計システ
ムの構築が可能であろうと考えるが,それを実証試験することが本研究の主目的である.従
来の構造CFDと非構造C FDのいずれが実用に耐えうるかの議論は最近よく問われる点で
あり,二者択一的な回答は余り意味がないが, C FD実用化に対する実証例を本試験研究に
おいて出すことは,今後のC FD研究の方向性および流体機械設計手段の進展を左右する大
きなキーポイントとなろう.
1･3研究の進め方
本研究は,非構造CFDによる流体機械の流動解析･設計システムを構築し,それを現場
レベルの設計作業に適用して非構造CFDの有用性を試験することを目的としており,研究
は以下の3つの作業に大きく分けて進めた.
(1)非構造CFDによる流動解析･設計システムの構築,
(2)非構造C FDと最適化法の組み合わせ,
(3)流体機械設計への応用による非構造CFDの有用性評価試験.
■
非構造CFDによる流動解析･設計システムは,更に格子生成とソルバー開発,改良とに
分けられる.格子生成では,既開発の空間非構造格子生成コード【61の信頼性を大幅に改善す
る.また,格子生成の実作業では表面格子生成,およびその前段階としてのモデリングがも
っとも手間と時間を要する.この状況を改善するため,既開発の表面格子生成法【7】に基づき,
CAD用ワークステーションの出力から直接に表面格子生成を行う方法を開発する.これに
より, CADから格子形成および流動解析までの一貫した解析システムを構築する.また,ナ
ビエ･ストークス計算用のハイブリッド格子生成法を開発し,高レイノルズ数流れの非構造
解析を可能にする.
流体機械の最適化は工学的に大きな期待が寄せられている.三次元実形状に対して,以下
に形状最適化を導入するかを検討,開発する.
また,これら開発コードを元に,様々な流体機械,流体要素等の実際の問題に適用し,こ
れら解析･設計過程での問題点を明らかにし,非構造C FDシステムの有用性を総合的に論
ずる.
1･4本報告書の構成
本研究課題の研究においていくつかの世界的に誇れる成果が得られている｡しかし､それ
3
らを総て記述するにはかなりのページ数を必要とするため､ここでは本研究課題において開
発された根幹要素についてのみ詳述し､その検証･試験､応用･展開研究についてはダイジ
ェスト的に記述する｡つまり非構造CFDの根幹をなす格子生成を第2章において､またソル
バーを第3章で詳述し､第4章では､それら非構造CFDの応用展開研究結果を巻末に添付し
た代表的発表論文の解説で代用する｡第5章はまとめである｡
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第2章　非構造格子生成
2.1非構造格子C F Dの前処理
数値流体力学(computationalFluid Dynamics; CFD)は今日,計算機の大幅な進歩とともに様々
な形状まわりの流れ場に対して適用され,その設計や解析に欠かせないものとなってきている.
この躍進の理由として,風洞実験や飛行実験に比較してより少ない費用で流れ場の解析が行える
こと,流れを乱すことなく様々な物理量の情報が得られること,計算結果にある程度の信頼性が
あることが挙げられる.だが実際の設計環境において, CFDの有効性が最大限に発揮されること
は稀である.この最大の原因として,計算機援用設計(computerAidedDesign; CAD)システムと
格子生成ツール,数値計算ツール,後処理ツールが一つの有用な設計環境として十分に統合され
ていないことが挙げられる.図2.1にcFD計算過程を示す.特に, cADと格子生成ツールの密接
な連帯が格子の精度と作業時間の観点から非常に重要になる.
(C) (d)
図2.1チェスの駒を例にしたcFD計算過程: (a)表面形状定義, o))表面格子生成, (C)空間
格子生成, (d)計算と後処理
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さらに計算前処理として行わなければならない格子生成は,三次元複雑形状に対しての難しさ
と,格子密度制御の問題などで多大な手間が要求されることから, cFDの工学的ツール化の大き
な障害となっている.現状では実際,格子生成に要する時間は,流れ場をEulerやNSなどの方程
式を用いて計算するよりも多くなる傾向にある.
一方,面倒な格子生成の必要がなLl,空間を単にX, y, Z座標方向に切る直交格子法が計算機の
発展に伴って最近再び注目されている.しかし航空機形状に適用する場合には,計算精度の観点
から表面の滑らかさを保つことが非常に重要となる.また,壁付近などの物理量変化の激しい部
分で格子の細分化または境界適合格子とのハイブリッド化などをなるべく行わずに,直交格子法
のアルゴリズムの大きな長所である簡易さを損なわないことも重要であると考えられる.このよ
うに∴直交格子法は現時点の計算機の性能では航空機形状に適用した場合,克服すべき問題点が
まだ数多く存在する.
2.2非構造格子法での表面格子生成
このことから伝統的な境界適合格子法に替わって,近年では三次元複雑形状に対してより適応
度が高い非構造格子法が盛んに研究されてきている.非構造格子法では,形状表面を三角形セル
で分割し,計算領域を四面体やプリズム,またはその組み合わせで離散化する方法が一般的であ
る.現在,四面体要素の空間格子についてはほぼ完全に自動的な生成が可能なまでになっている.
しかし,空間格子生成の前段階としての表面格子生成はいまだに手間の要する作業である.特
に航空機まわりの流れの数値解析では,航空機の性能算出に必要な表面圧力分布や壁面摩擦係数
などが表面格子の密度や質などに大きく依存するため,その生成作業には十分な注意が必要とな
る.また,遷音速や超音速の流れ場においては衝撃波の発生が起こるが,このような不連続面を
離散的な計算法で捉えるには十分に格子点を集めなければならない.同様に,境界層流れや自由
努断層の解像にも高密度の格子点が必要となる.
このような問題に対処するには,計算機の能力に余裕があれば一様に十分細かな格子を作成す
ることも考えられるが,現状ではその能力にはまだまだ限界があるので,計算精度に大きく影響
を与える部分には格子点を集め,あまり必要でない部分では格子点を減らすといった配慮が必要
となる.簡単な形状に関しては,この局所的な格子密度制御を面の曲率などを考慮して自動的に
行い,表面格子生成自体も完全自動で行うことも可能である.しかし航空機形状では前線や後縁,
また胴体と翼の接合部といった稜線を無視して面の曲率のみで格子密度制御を行うと,表面格子
で表現される形状面が稜線部分で凸凹になってしまうという問題点がある.論文【11では曲率を考
慮した表面格子自動生成を行っており,再突入機への適用例があるが,前線の稜線を考慮してい
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ないため前線の部分で凸凹が見られる.加えて,完全自動でユーザーの思い通りに格子点密度を
制御することにも限界がある.このように格子密度制御を考慮した表面格子生成作業は一般的に
面倒であり,表面格子生成に手間がかかる大きな原因の一つである.
また,巽形状の定義などにも高い精度が要求されるが,設計現場で多用されているCADデータ
が必ずしも表面格子生成に活かされてはいない.表面格子生成を簡素化する意味でも, cADデー
タを効率的に表面格子生成過程で用いる工夫が必要である.
本研究では,非構造表面格子をcADデータから効率的かつ効果的に作成する手法を開発するこ
とを目的とする.具体的には,以下の四点に重点を置く.
･　ユーザーの負担を最小限に押さえる
･　計算精度に大きく影響する格子密度制御を容易に行う
･　格子の質を上げる
･　格子生成時間の短縮を図る
2.3 CAD出力形式
表面格子生成を効率的かつ効果的に行うには, cADで作成した三次元形状を手際よく利用する
必要がある. CAD出力には様々な形式があるが,その中から最も一般的に使用されているIGES
(Ⅰmitial Graphics Exchange Specification)形式と,形状を比較的簡単に表現することができるsTL
(sTereoLithography)形式について考えてみたい･
(1) IGES形式
IGES形式は, CAD/CAM間で図形データなどをやり取りするための中間ファイルとして用いら
れる. IGESの扱う要素は,幾何要素･表記･構造の三つに分けられる【5】･
･　幾何要素(20種)
円弧複合曲線,円錐曲線,有意点列,平面,線分,スプライン曲線,スプライン曲
面,点,線織面,回転面,柱面,変換行列,線形経路,閉嶺域,フラッシュ,有理Bス
プライン曲線,有理Bスプライン曲面,節点,有限要素点
･　表記(13種)
角度寸法,中心線,直径寸法,フラッグ注記,引き出し注記,注記,引き出し線,長
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さ寸法,基準寸法,点寸法,半径寸法,断面表示,寸法補助線
･　構造(lo種)
結合の定義と具体形,図面,線フォント, Y'9ロの定義と具体形,特性値,子図の定
義と具体形,方状配列,環状配列,文字フォント,投影図
このIGES形式を用いた表面格子生成法がいくつか提案されている(例として, 【1】, 【6日8】)･IGES
データは形状の詳細な幾何情報を保持できるが,現在のIGES規格ではソリッドモデリングやパ
ラメータ情報などをサポートしていないため,表面格子生成に利用する場合には適切な表現方法
に変換する必要がある.
¢) sTL形式
STL形式はcADから造形装置にデータを渡す場合に用いられる書式であり,ラビッドプロトタ
イピングにおける事実上の標準形式である【9】. Snファイルは, ASCII形式でもバイナリー形式
でも出力可能であり,三次元自由曲面を三角形面の集合体として近似する. Snデータの構成を
図2.2に,また簡単のために近似した三角形面が2つだけの場合のSnデータ例を図2.3に示す.
これらの図で示されているようにsTLファイルは,それぞれの三角形セルに対してセルの単位法
線ベクトルと,そのベクトルが外向きを表す方向から見て反時計回りに3つの節点座標を与え,
純粋に形状に関する情報のみから成り立っている.そのため,表面格子生成の際に利用すること
■
が比較的容易にできる.
CADで作成された形状をsTLデータに変換する際に, cAD内部表現の形状と三角形面近似形
状の幾何学的誤差がユーザーによって措定された値Eに収まるように,各々の三角形面の大きさ
と形が決められる.そのため,十分な精度でもとの形状を近似することができるが, sTLデータ
で用いられる三角形面を制限する要素はこのEのみである.したがって図2.4示したように,例え
ば平面は非常に粗い三角形で表現されまた円柱面や円錐面は細長い三角形の集合で表現される.
そのため, sTLデータではすでに形状表面が三角形分割されているとはいってち,直接cFD計算
用の表面格子として用いることができることはまずあり得ない.ここでは, snデータをcFD表
面格子生成のための背景格子として用いることとした.
さらにsTLを利用するもう一つの利点として,形状表面を三角形面の集合体として表すという
特性から,構造表面格子やパネル計算法に用いる表面格子のような形状データをsTL形式のデー
タに変換して利用することも非常に簡単であることが挙げられる.このこともsTLデータを入力
書式とする利点といえよう.
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SOIJD <solid name>
<ust of Facets>
ENDS OuD
(a)sTLフォーマット(ASCH)
仲)三角形面の例
FACET NORMAL Nx Ny Nz
OUTER LOOP
VERTEX Vh Vly VIE
VERTEX V2. V2y V2z
VERTEX V3x V3y V3z
ENDL0 0P
ENDFACET
(C)各々の三角形面の情報
SOIJD EXAMPLE
FACET NORMAL　5.773503E-01　5.773503E-01　5.773503E-01
0UTER LOOP
VERTtiX　　3.333333E+00　7.146973E-12　6.666667E+00
VERTEX　　6.666667E+00　1.053291E-11　3.333333E+00
VERTEX　　3.333333E+00　1.666667E+00　5.000000E+00
V
ENDLO OP
END払CET
FACET NORMAL　5.773503E-01　5.773503E-01　5.773503E-01
0UTER LOOP
VERTEX　　6.666667E+00　1.053291E-11　3.333333E+00
VERTEX　　6.666667E+00　3.333333E+00　2.440270E-13
VERTEX　　3.333333E+00　1.666667E+00　5.000000E+00
ENDLO OP
ENDFACET
ENDS OuD
図2.3　Snデータの例
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(C)円柱管
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図2.4 STLデータで表現される形状の例
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2.4従来の表面格子生成法
甲声一一-I--- --.･?･5･Se･_.5･5,･:._,?_.I_
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図2.5　写像法での格子作成手順の模式図.I (a)三次元形状面をパッチに分割-胴体全
▼
部のパッチのみ表示してある,仲)各々のパッチを二次平面に写像
任意の三次元表面に三角形非構造格子を生成する方法は様々提案されているが,そのもっとも
基本的な手法は,三次元表面を適当な額域に分け,それぞれの曲面を2次元平面に写像する方法
(mappingmethod)である･この写像法の概要を以下に示す･
(1)　三次元対象表面を多数のパッチと呼ばれる幾何学的に矩形な侯域に分割する(図2･5a
参照)
(2)　それぞれのパッチを二次平面に写像する(図2･5b参照)
(3)　その二次平面上で三角形分割を行う
(4)　生成した格子をもとの三次元表面に再写像する
二次元平面上の三角形分割は,デローニー三角形分割法か前進先端法のいずれかが用いられる･
ll
デローニー法(Ddaunaytriangulation)は, "空間に任意におかれた格子点群に対し,それらを結
んでできあがった三角形の外接円内に他のいずれの格子点も含まないような分割ができる"とい
う数学的事実に基づいた三角形分割手法である【12】【13】.最初,固体力学に関連した有限要素法で
開発されたが,航空機全機周りの流体計算にJamesonとBakerl141が用いたことで,他の数値流体
研究者の注目するところとなった.
よく用いられるBowyerのデローニー分割法は,粗いデローニー分割から始めて,逐次格子点を
追加して額域全体を三角形分割する方法である.その基本的なアルゴリズムを以下に示す.
(1)　デローニー三角形分割額域上において,新たに加える点pを含む三角形要素を探し出
_.す
(2)　その点を含む外接円を持つ三角形を探し出す
(3)　探し出された三角形要素から共有辺を取り除いて多角形を作り,格子点pとその各頂
点を結んだ三角形を作る
以上の作業を繰り返すことによって,領域全体で細かな三角形分割ができる.
ただし,この方法は完全に凸な単一領域での三角形分割の場合にのみ成り立つ.一般の問題で
は,境界に凹な部分を持つ場合が多い.また例えば翼型まわりに二次元で格子生成を行う場合,
翼面の内部境界と外部境界の間の額域を考える.このような場合には,翼面境界を横切って三角
形分割を行わないような制約を課さなければならない.また曲面に対してデローニー法を適用す
■
る場合,デローニー条件を満足する三角形を生成できるとは限らない.そのため任意の三次元形
状面に対するデローニー分割はできない.
このようにデローニー法にはきれいな三角形で分割が行われるという利点があるが,表面格子
生成に利用しようとした場合,解決しなければならない問題も多い.
一方,前進先端法(advancingかontmethod)は,ある閉じた空間において要素形成の先端(front)
を境界から額域内部へと順次前進させていく方法で,すべての領域が要素で埋め尽くされるまで
前進を続ける.基本的な方法は以下の通りである.
図2.6において,境界において格子点の分布が与えられ　それぞれに格子番号が付けられてい
るとする(図2.6a).また隣同士を結ぶ辺はフロントと呼ばれ　フロントの集まりは額域を完全に
囲んでいる.格子形成の過程では,このフロントは格子形成の前面にあってその辺を底辺とする
三角形を作り得るアクティブな辺のことを指し,従って順次領域内を前進していく.各フロント
は前進方向に対して左側の格子点番号,続いて右側の格子点番号を記憶している.
次に,フロント辺から一つの辺を選び,それを底辺とした三角形を作る(図2.6aの点線).通常
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はもっとも短い辺を選ぶ.この新しい頂点Cの近くに他の頂点がない場合はこの点を採用し,フ
ロントリストを更新する.つまり,フロントリストから(4-5)を消去し,新しいフロント(4-15),(15-5)
をリストに加える.
(●)
図2.6前進先端法による格子生成
次に,同様に新しい三角形候補3-4-C (図2.6b)を考える.この場合, Cの周りに頂点2, 15,
あるいは1といった頂点があり,これらのいずれかと底辺3, 4を結んでも三角形を構成できる.
これらのうちのどれを選ぶかは後で述べる.図9.3.1lcの例では,頂点2が選ばれて三角形を作っ
ている.以上の手続きをフロントリストが空になるまで繰り返す.
前進先端法は,境界から順次格子を形成していくことから,境界近くでの格子形状の制御が比
較的やさしい.そのため壁境界が重要である流体計算に向いていると言えよう.しかしながら,
この方法では局所的な最適化のもとに形成されているため,必ずしもきれいな格子を作り得ると
は限らない.形成後の平滑化等の格子後処理が必要な場合もある.また,近接点を捜したり要素
辺の交わりをチェックする等の演算のために,デローニー法の格子形成法に比べて時間がかかる
のが欠点である.また,格子生成が行き詰まることがしばしば起こる.その場合は,生成手順を
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ある程度戻すなり,局所的に細かな格子を作るなりの手段が用いられる.
2.5幾何形状特徴線を利用した表面格子生成法
写像をもちいた方法では,二次平面上で三角形分割を行うため,非常にアルゴリズムが簡単に
なるという大きな利点がある.しかし, cFD計算結果に対して重要となる局所的な格子密度制御
が必ずしも容易に行えるとは限らず,またパッチへの分割作業は非常に面倒である.さらにこの
パッチ分割は,最終的に質の高い表面格子を得るために必要不可欠というわけではない.
ここでは,従来の写像を用いる方法に代えて,三角形を三次元の曲面に直接張っていく方法を
開発した.写像を用いないことにより,パッチ分割は不要となり,大幅な作業時間の短縮が期待
でき争.また,直接三次元曲面上で作業することで,三角形の大きさ等を制御が容易となろう.
表面格子生成のフローチャートを図2.7に示す.最初にsnファイルなどの形状データを読み
込む.そのデータから,稜線が構築される.アドバンシング･フロント法を適用する際に必要と
なる初期フロントを作成するために,ユーザーが指定したように格子点がこれらの稜線上に配置
される.格子密度を制御するため,または形状をより正確に表現するためにソースラインやソー
スポイントの追加も可能である.そして三次元形状に対して直接アドバンシング･フロント法が
適用される.その後,作成された表面格子が元の形状をより正確に表現するために,形状復元が
適用される.空間格子生成に必要となる外部･対称面境界格子は,あらかじめ用意されているテン
プレートから形状を選択したあと,同様に作成される.
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snファイルの読み込み 
図2.8(a)参照 
稜線の構集 
図2.8(b)参照 
初期フロントの作成 
ソースラインとソースポイントの追加 
稜線上に格子点を配置 ◆ 
アドバンシング.フロント法による表面格子生成 
図2.8(C)参照 ◆ 
形状復元
外部境界の定義と格子生成
空間格子生成
生成格子の保存
図2.7　表面格子生成のフローチャート
(a)
遷
@
獲
O)) (C)
図2.8　チェスの駒に対する表面格子生成例: (a)典型的なSTLデータ-粗い三角形
や非常に細長い三角形,潰れた三角形を含む　(b)稜線の構築　(C)作成した表面格
千
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格子生成は, cFD計算プロセスを簡略化するために,できるだけ自動的に行う必要がある.し
かし限られた計算資源の中で最高のCFD計算結果を得ようとするには,局所的な格子密度制御が
非常に重要となってくる.そこで本研究では,表面格子生成の次の過程をマウスやキーボードを
用いた会話型処理で行う.
･　ソースラインすなわち稜線,またはソースポイントの追加(2.5.3節参照)
･　各々の稜線に対する分割パラメータの措定(2.5.3節参照)
･　最大または最小格子長の指定(2.5.4節参照)
これらの処理に必要なGUI環境は, Ⅵsual C++◎6.0とopenGL'`を使用して構築した.
次に示す残りの過程は,作成される表面格子を制御することに直接関与しないので,自動的に
行う.
･　snデータの修正(2.5.1節参照)
･　稜線の構築(2.5.2節参照)
･　ユーザーが措定した値にもとづく初期フロントの構築(2.5.3節参照)
･　表面格子生成(2.5.4節参照)
･　形状復元(2.5.5節参照)
以下の節において,表面格子生成の詳細を述べる.
2.5.1背景格子の作成
2.3節で述べたように,表面格子生成の背景格子としてCAD-STLデータを利用するが, sTLデ
ータには背景格子としてそのまま利用できない不都合な三角形面を含むことが多い.これは, STL
ファイル形式では整合性や完備性の検査を行わないために生じる【10】【11】.この好ましくない三角
形は,二つの種類に分類することができ,それぞれ自動的に取り除く必要がある.
第-の種類は,一つ以上の内角が1d以下で面積がほとんど零となっているような非常に細長い
三角形(図2.9参照)である.これらの三角形によって,後に稜線を構築する際や,表面格子生
成の段階で新たな格子点位置を求める際に,適切な計算が行えない可能性がある.非常に細長い
三角形は,次のように検出し,修正する.
(1)すべての辺の長さを計算する
(2)　各々の三角形面において,長さについて陣幕に三つの辺を並べる
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(3)次の参照値吉を用いて,細長い三角形を検索する
弓慧
ここで, ll,l2,l3 (ll>l2>l3)は,その三角形面が持つ三つの辺の長さであり, aは1.5丘の
ような小さな角度を与える.-もLEが1よりも小さいとき,その三角形は非常に細長いと
みなす.
(4)もしち>0.05Jlのとき,図2.9aに示されているような孤立した非常に細長い三角形とみ
なす.この三角形は,図2.10aのように一番長い辺を交換することで修正される.
(5)もLl3　0.05llのとき,図2.9bに示されているような隣にもうーっ同じような三角形が
-･並んだ非常に細長い三角形とみなす.これらの三角形は,図2.10bのように二つとも取
り除く.
このような非常に細長い三角形の面積は,先に述べたようにほとんど零であるので,これらの修
正によって形状の正確さが損なわれることはない.
(a)
-う｢
. O))
図2.9 Snデータの中に含まれる非常に細長い三角形面のモデル:(a)孤立した非常に
細長い三角形面, o))二つが並んだ非常に細長い三角形面
●
(a) 仲)
図2.10　非常に細長い三角形面の自動修正: (a)図2.9aの修正結果, (b)図2.9bの修
正結果
第二の種類は,張り付いた三角形(図2.ll)である.これらの三角形は,それぞれの法線ベク
トルを用いて検索される.まず,すべての隣り合った二つの三角形面の法線ベクトルがなす角を
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計算し, 1608以上の場合にはその二つの三角形に印を付ける.そして,もし三つの印を付けた三
角形面が三つの節点を共有している場合,そのうちの一つは飛び出した三角形面(図2.lla)であ
り,図2.12aのように一番長い辺を隣の三角形面と交換することで修正される.また,もし二つの
印を付けた三角形面が三つの節点を共有している場合,それらは重なっており(図2.llb),図2.12b
のように修正される.
(a)
図2.ll Snデータの中に含まれる張り付いた三角形面の例:(a)飛び出した三角形面,
o))重なり合った三角形面
(a)
図2.12　張り付いた三角形面の自動修正:(a)図2.11aの修正結果, o))図2.1lbの修
正結果
これまでに述べてきた不都合な三角形面の自動修正をする前に, sTLデータからは以前述べた
ように,それぞれの三角形面の単位法線ベクトルと3つの節点座標の情報が得られるだけである
ので,効率よく処理を行うために,総節点数,辺情報(両端の節点番号と両側のセル番号),セル
情報(まわりを囲む3つのセル番号と辺番号),および節点情報(曲率と単位法線ベクトル)を作
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成する必要がある.
図2.13に,本研究で作成したアプリケーションの全体像を示す.この図の中でウインドウに表
示されている機体は, NALで設計された小型超音速実験機モデル【21】のSTLデータである･ STL
形式の出力は,最近のほとんどのCADソフトでサポートされているが,ここではフランスのダッ
ソ一社によって開発されたcAThを用いた.
図2.13ウインドウにsTLデータを表示した表面格子生成アプリケーションの全体図
2.5.2稜猿の作成
第二ステップでは, sTLデータから図2.14Cのような稜線データを作成する.稜線は形状表面
の対称面での境界線や,翼前縁または復縁,翼と胴体の結合線といった形状面の折れ曲がり部を
指す.この稜線は,次節において表面格子生成に必要となる初期フロントを形成するために,格
子点を配置する基準として利用される.そのため元の物体形状を表面格子においても正確に表現
するために正確な構築が必要となる.例えば,飛行機の翼の後線や翼と胴体の接合線等は,生成
される表面格子でも角として扱われなければならない.また翼の前線も,前縁線を通さずに表面
格子を生成すると,流れ場の計算において前縁近傍の圧力分布等の精度が著しく損なわれること
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が多い.
稜線は,境界辺と呼ばれる辺を連結したものとして定義される.境界辺には実境界辺と内部境
界辺とがある.実境界辺は,その辺の片側にしか三角形セルが存在しないような辺である.内部
境界辺は,基本的には表面の折れ曲がった部分を指し,その取り出しは,辺を挟む三角形セルの
単位法線ベクトルの内積がある開催122lJ下のものとする.このようにして定義した初期稜線の例を
図2.14aに示す.この図において稜線上に付けられた四角い点は,稜線の境界点か,あるいは稜線
の折り曲がり点を示す.
初期稜線を構成する境界辺のうち,内部境界辺は開催の設定により大きく変わるため,画面上
で生成稜線の確認と開催の変更という会話処理が必要となる.また,一一般的には稜線候補辺が多
めに挙げられることが多く,以下の判定条件で不必要な内部境界辺を取り除く.
まずそれぞれの境界候補辺の中点間距離を調べる.この距離が,選んだ2つの候補辺の短い方
の長さ以下の場合,どちらかの候補辺を取り除く.どちらを取り除くかの基準は,候補辺両端の
節点につながっている他の候補辺の本数が少ないか,候補辺を挟むセルの単位法線ベクトルの内
積が大きいかである.次にもし候補辺同士が節点を介して繋がっている場合,両辺のなす角度を
調べる.この角度が非常に小さい場合,先に述べた基準でどちらかの候補辺を取り除くが,翼端
部分などで本当に必要な候補辺を削除しないように気を付ける必要がある.この結果が図2.14b
である.
この段階で残った境界辺は,孤立していたり途切れ途切れになっていたりする場合が多いため,
さらに必要な境界辺を追加する.これは,特に丸い前線をもつ巽での前線線の取り出しに不可欠
な作業である.この追加作業はまず,稜線の端にあたる境界辺と節点を探す.この境界辺の単位
方向ベクトルを端の節点を基準にして言とする.次にその端の節点に繋がっている辺を探す.こ
の中のある辺の端の節点を基準にした単位方向ベクトルをi.･,両側のセルの単位法線ベクトルを
それぞれii.･1, 5.12として,次の参照値島を計算する･
E.･ - 0.5(i ･i,･ )'ii.1】 ･ ii.･2
この参照値が最小の辺を境界辺にする.この稜線の追加作業を止めるのは,他の稜線に出会った
ときや, cos-1(i.･1 ･i.･2)の値が指定された角度(初期値では3tD以下になったときである.
最後にそれぞれの境界辺をつなぎ合わせて稜線とする.また次節において,稜線上に格子点を
分布させるときにスプライン補間を用いるので,稜線の折り曲がり点も(図の四角点)も取り出
しておく.図2.14Cは最終的な稜線を示す.以上の作業は,実際には利用者がメニューのボタンを
押すだけで自動的に行われる.
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図2.14 NAL超音速実験機モデルにおける稜線生成過程: (a)初期稜線一稜線が途切れ
て,また不必要な稜線も存在する, O')不必要な稜線の削除後, (C)最終的な稜線
2.5.3初期フロントの生成
第三ステップでは,アドバンシング･フロント法を適用する際に必要となる初期フロントを構
築する.前の過程で得られたそれぞれの稜線を画面上でマウスを用いてピック(選択)して,そ
の稜線上に格子点を分布するか,あるいはその自動的に得られた稜線が不必要であるならば削除
するかを指定する.格子点を分布させる場合は,格子点数と稜線両端における格子幅の措定を行
う.そしてスプライン補間を用いて稜線を一次元に変換し, Ⅵnokurの一次元補間関数【221により
格子点を分布させたあと,元の曲線上に戻す. Ⅵnokurの一次元補間関数は,線分上に指定された
格子点を,線分両端での指定された格子幅を保持し,かつその間の格子幅は滑らかになるような
分布を与える.稜線上のこれらの格子点は,アドバンシング･フロント法による表面格子生成の
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ための初期フロントを構成することになる.
稜線は表面格子の局所的な密度制御にも用いる.主翼前線などで局所的に格子密度を上げる場
合は,境界辺の追加を行い,その境界辺によって形成される稜線上に指定数の格子点を分布させ
る.また,稜線の中ほどで格子を密にする場合は,稜線を形成する節点をピックすることで稜線
を二分割し,上記一次元補間関数による格子点分布をそれぞれに適用する.
これらの格子密度制御の例を図2.15に示す.図2.15aは自動的に得られる稜線であるが,二次
元の正方形額域であるので,この嶺域を囲むまわりの実境界辺のみが稜線を形成する.この稜線
上に格子点を分布させて内部面に格子を生成したのが図2.15bである.この場合,稜線に近い部
分での格子分布制御は稜線上の格子点分布の様子を変えることで比較的容易に行えるが,正方形
額域の中心部分に格子点を集めることはできない.そこで,図2.15Cに示すように,背景格子の任
意の辺を選択して稜線を新たに作成し,その稜線上に細かな格子点を分布して図2.15dに示すよ
うな中心部分に高い格子密度領域を作る等の制御を行う.また稜線上の格子点の分布も,図2.15e
のように稜線の分割することで,図2.15fのような稜線上で大きく格子分布が変わる格子が得られ
る.
以上述べたような入力操作は, GUI上でのマウスピック操作が重要な役割を担っている･
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(C)　　　　　　　　　　　　　　(i)
図2.15ソースラインまたはソースポイントの追加による局所的な格子密度制御例:(a)
正方形額域-太い実線で表されるようにすでに稜線が自動的に検出されている, (b) a
を元にした格子生成例一稜線近くでの格子密度制御は非常に容易に行える, (C)ソース
ラインの追加一日動検出された稜線から遠い中心部でも格子密度制御を容易にする,
(d)Cを元にした格子生成例, (e)ソースポイントの追加一稜線上に急激に格子点を集め
たいときに有効である, (i)eを元にした格子生成例
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2.5.4三角形分割
アドバンシング･フロント法(advancing&ontmethod)は,三角形などの要素の作成を初期フロ
ントと呼ばれる要素生成の開始点の集まりからはじめ,逐次フロントを前進させながら要素で額
域を埋め尽くしていく方法である.もともとアドバンシング･フロント法は二次元領域に三角形
格子を生成する方法として開発されたが,三次元形状面に対して三角形分割を施すことや,三次
元空間を四面体要素で分割する【161ことにも成功している･
アドバンシング･フロント法は,数々の研究者によって詳細に報告されているが(例として,
【17日20】),その細部の手順は研究者によって若干異なる･ここでは･論文【20】で提案された方法
をも与に,いくつかの新たな改良を加えて信頼性と効率を改善した:
いま,格子生成を行う面を定義する三角形面の集合体で定義された背景格子があり,その境界
において格子点の分布が与えられそれぞれに格子点番号が付けられているとする･格子点を結
ぶ辺の集まりは初期フロントと呼ばれ領域を完全に囲んでいる.格子生成の過程において,こ
れらフロント上の辺は格子形成の前線にあって,それぞれのフロント辺を底辺とする新たな三角
形を作り得る状態にある.図2.16のように,各フロント辺は三角形生成方向に対し面の表から見
て左側の格子点｣の番号,続いて右側の格子点βの番号を記憶している.また同様に左側の隣接
フロント辺番号に続いて右側の隣接フロント辺番号を記憶している･
格子を形成する前に,対象額域に三角形要素形状を制御する形状パラメータを背景格子の節点
上に分布させる.現段階ではこのパラメータは格子幅∂のみであるが,格子点を効率よく配置す
るためには,引き延ばし度Sや引き延ばし方向aを指定した方がよい･
C
新しい三角形は以下の手順で形成される.
(1)　すべてのフロント辺の中からいちばん短いものを選び,その両端の節点をそれぞれA,
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Bとすると, ABの中点Mでの格子幅SNを背景格子から内挿して決める.
(2)　Aβを底辺として高さ∂の二等辺三角形を作り,その頂点をCとする. ∂はその位置で
の定義面などの曲率を考慮する必要があるが,基本的に以下の基準で決められる.
∂≦
†
0.55AB　(∂M<0.55AB)
∂M　(0.55AB≦∂M <2AB)
2AB　　(2AB ≦ ∂M )
またCの位置は, ABの単位方向ベクトルを音とし,中点Mを含む背景格子上の三角形
セルの単位法線ベクトルをiiMとすると,次のように求められる.
rc -rM '∂(jim Xi)
ここで,定義面上に写像した節点Cがきちんとその面上に存在することを確認する.曲
率が非常に大きな面などでは,写像した節点位置が一意に定まらない場合があるので,
∂を逐次小さくして必ず節点Cが定義面上の一点に存在するようにする.
(3)　MCを内分する点Qを以下のように求める.ただし, tA,lBはそれぞれ節点A,Bで隣接
しているフロント辺の長さである.
rQ =74Tc ･(1･0-γiM
･ -仁.7
r･ - (;:;:
♭′く0.5)
(0.5≦γ'<1.0)
(1.0 ≦γ')
(l^ <LB)
(lA ≧lB)
そして点Qを中心として, ABの長さをIslとしたときに半径nr
MHrLHrnrLHu
∂　∂7　70　0く　　≧S ～qTe5-0　0ー　′hur
間15
L[　　　　l
r　　　乃
の円内にあるすでに作成された格子点を探索し,その結果得られたp個の節点を点Qか
ら距離が近い順にNl,N2, ･･･,Npと順に並べ,最後に点Cを加え近接点リストを作成する･
(4)　近接点リストから,三角形ABN.･ (i=1,･･･,p+1)を考える.これらの三角形の中で次
の条件を満たす最初の節点N,.を選び,新しい三角形を形成する.
･三角形ABN.･内部に,節点Cを除いた他の節点Nj (j-1,･･･,p)を含まない
･　辺AN.I,BN.･が既存のフロント辺と交差しない
･　三角形ABN,･はなるべく細長い三角形でない
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(5)　新たに作成されたフロント辺がある場合,それぞれの隣接フロント辺の状態を確認す
る.図2.17に示されるように,後に作成される三角形がどうしても潰れてしまう場合が
ある.このようなフロント辺をそのまま残しておくと,表面格子生成が失敗する原因と
なることがある.そこで隣接フロント辺とのなす角が208よりも小さい場合,すぐに新た
な三角形を作ってしまうようにする.
(6)　フロントリストを更新する.
･ ′∫′/∫/′//∴∴　-
(a)新しい節点の作成 仲)潰れた三角形の作成
図2.17　新節点の作成により生じる潰れた三角形の形成
+　　　　　　　i e
◆　　　日
●･-･･--･･●-･･--･●･････--●--･･●　　●････-･･-･･●･･-･･･-･●･･
(a)　　　　　　　　　　　　　　　O))
it/-_:....;=.. 剪?
∴了● =IJ :pl.- ■● ●■ ■■ ????..:.,∴.-..-i- ･; ?
(C)　　　　　　　　　　　　　　(d)
図2･18　アドバンシング･フロント法の適用例:(a)長方形額域の初期フロントー黒
丸は配置した節点を,破線はフロント辺を表す, o')最初の三角形の形成一初期フロン
トの中でいちばん短い辺をもとにする, (C)初期フロントがなくなった段階, (d)最終
的な格子
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以上のステップをまず初期フロントに対して適用し,初期フロント辺がすべてなくなった後に,
残りのフロント辺がすべてなくなるまで適用する.こうして,嶺域全体に三角形格子が生成され
る.格子生成の簡単な例を図2.18に示す.
アドバンシング･フロント法では,境界から順次格子を生成していくことから,境界近くでの
格子形状の制御が比較的容易に行える.そのため,壁境界が重要となるCFD計算に向いていると
言えるであろう.
本研究では,このアドバンシング･フロント法を表面格子生成の際のアルゴリズムとして採用
する.その利点を改めてまとめると,以下の通りである.
･　三次元形状をパッチに分割する必要がない
･　境界近くでの局所的な格子密度制御が比較的容易に行える
･　表面の曲率を考慮した格子生成が可能である
しかし,アドバンシング･フロント法には一般的に以下のような問題点が存在する.
｡　近接点リストを作成したり,フロント辺の交差を判定したりする演算に時間を要する
･　格子生成が行き詰まる場合がある
･　局所的な最適化で格子生成を行うため,きれいな格子ができるとは限らない
･　初期フロントの構築に手間がかかる
最初の三つの問題は,プログラムを改善することで実用的には間由にならない程度の対応が可能
である.例えば,新しく作られるフロント辺が他のフロント辺と交差しているかどうかの判定を
考えてみる.この交差判定をすべての既存フロント辺と行っていたのでは,大規模な格子生成の
際にはこの判定に多くの計算時間が必要となる.そこですべての既存フロント辺と比較するので
はなく,フロントによって形成される閉嶺域を逐次考えることにより,それぞれの閉鎖域を囲む
フロントごとに交差判定を行い,生成時間を大幅に短縮することができる.また,面倒な初期フ
ロントの構築に関しては,できる限り自動的に行う必要性がある.
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(a)
(C)　　　　　　　　　　　　　　　　　　(d)
図2.19 NAL超音速実験機モデルの前線部における三角形分割: (a-C)格子生成過程-
フロントが前進している様子が分かる, (d)格子生成終了
第四ステップでは,第三ステップで構成した初期フロントからアドバンシング･フロント法を
用いて実際に表面格子生成を行う(図2.19参照).物体面が稜線で囲まれた閉額域である場合,
それぞれの閉領域ごとに格子幅の最大値および最小値を指定して格子密度制御を行うことができ
る.
2.5.5形状復元
表面格子生成過程において,新たに作成される格子点位置は本手法の堅牢性保持のために,一
時的に背景格子から線形補間を用いて決められる.しかし,このままでは図2.20aのように背景格
子が非常に粗い場合,作成した表面格子にその影響が表れてしまう.そこで,格子生成後に二次
補間で格子点位置を決定し,格子精度の改善を図る.この形状復元を行うことによって,背景格
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子が粗い場合でも図2.20Cのように非常になめらかな格子を得ることができる.
この形状復元は,次のような計算で行う.復元後の格子点位置は,二次三角形形状関数で与え
られる【23].まず中点位置rM札ハミルトンの多項式を用いて計算する･
rM岩0.5rl + 0.125sl + 0.5r2 -0･125S2
ただし,
r.･ FJS
A.I ×(sxni
(i-1,2), S=X2-Xl
であり, Xl, Ⅹ2は辺の両端の節点位置, ml, n2はそれぞれの節点位置での単位法線ベクトルである
(図2.21参照).
そして,ある格子点iが背景格子のある三角形セル上にあるとき,その面積座標を(hl, h2, h3),
それぞれの辺の中点座標をrMl, rM2, rM3とすると,形状復元後の格子点iの座標は次のように表さ
れる(図2.22参照).
r: =h(24 -ll. 'h2(2h2 -112 'h,(2h, -ll,
+ 4句h2rMl + 4h2h3rM2 + 4h3hlrM3
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(C)　　　　　　　　　　　　　モd)
図2.20　Boeing 747の内側エンジンナセルに対する表面格子生成: (a)背景格子-sn
データではないため,非常に粗く形状を表現している, O))作成された表面格子一粗い
背景格子の影響がはっきりと表れている, (C,d)形状復元後の表面格子一非常になめら
かな格子になっている
図2.21　中点位置rM
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rMl
図2.22　形状復元時の座標関係.
こうして,背景格子のそれぞれの三角形セル頂点での法線ベクトルで定義される曲面上に格子
点が写像されることになる.しかし,三角形セルのある節点が後線などのような鋭い稜線上に存
在するとき,その中点位置をこの方法で求めると,図2.23の破線で表されるように背景格子から
大きくはずれてしまう.このようなときには格子点での法線ベクトルとして一番近いセルのもの
を代わりに採用する.
･･--1腎
(a)　　　　　　　　　　　　　　　　　仲)
図2.23　鋭い稜線上での形状復元:(a)二次補間,仲)鋭い稜線上にある節点では,汰
線ベクトルとして一番近いセルのものを採用する
2.5.6外部境界と空間格子の作成
空間格子生成では,物体面上の表面格子の他に,計算額域を完全に覆うような外部境界表面格
子も必要となる.この外部境界の作成を効率良く行うために,外部境界として用いられる基本的
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な形状,例えば亜音速･遷音速計算用には半球や全球,超音速計算用には半円錐や全円柱など,
をテンプレートとして事前に用意する方法をとる.つまり,例えば対称面を仮定した飛行機周り
の遷音速計算では,テンプレートの中から半球を選択し,その中心の座標(初期値として,対称
面上における背景格子の中心点の座標が与えられる)と半径を指定して外部境界を定義する.そ
の後の作業は物体面の表面格子作成と同様に行われる(図2.24参照).
計算額域を物体表面格子と外部境界格子で完全に囲んだ後は,その内部に四面体空間格子を生
成する.ここではデローニー分割法に基づく手法を用いた【24】.この空間格子生成法については次
節で述べる.
図2.24 NAL超音速実験機モデルの表面格子
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2.6空間格子生成
2.6.1 htmductiom
Tbo basic methods are usually used for automatic volume grid generations - advancing frontand Delaunay
methods･ These methods have demonJstrated their efficiency for two-dimensional unstructured meshing･
Unfortunately their extension to three dimensions is a challenge.Among the most trouble features of the
three-dimensionaltriangulation are the lack of any tetrahedralconstructionfor some surface triangulations,
the examples are shownin Fig･ 2･25,the lack of volume Delaunay triangulation for the arbitrary surface
triangulation, andthe lack of efficient tool to eliminate bad shaped tetrahedra which are obtained during the
geheration process･ ne first feature may lead to some problemfor advancing front methods whilethe
second one causes troubles for Delaunay methods.
The methods based upon the advancingfrOnt concept build new elements by growlng uP Or advanclng a
front which imitial1y representsthe boundary surface triangulation･ This method has shown its capabilities
to createthree-dimensionalgrids which exactly conform the glVen boundary surface triangulation･
However the efficiency of the method is t"unded considerably by the use of searchalgorithms to check the
possible intersections between the current front and the newly formed element･ Moreover, sometime it is
impossible tofud an appropriate triangulationfor the front (see Fig. 2.25)without insertion of new point.
That can produce very distorted tetrahedra or can lead to code failure in some pathologiCalcases.
一一-㍗--二
Fig･ 2･25 Sample of triangulated surfaces providing no tetrahedra inside
The second approach is based upon the Delaunay concept 【25-27]. This technique connects thegiven
points to form a topologically valid non-intersecting set of tetrahedra･ This method is much faster as
compared to advancing front method becauseall operations areperformed locallywithout globalsearch
algorithms, and generation process for realistic three-dimensionalgeometry takes about 1 CPU hour on
workstation l26]･ However, Delaunay triangulation may not be boundary conforming. Moreover, unlike
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two-dimensionalcase, sometime constmined Delaunay triangulation for given boundary triangulation does
not exist･ The solution is to add new pointsalOng the boundary to block the penetration of tetrahedra
throughthe boundary surface. However, according to Ref･ 2 this method does not guarantee the desired
resultfor arbitrary case･ rme other method is a direct division of tetrahedra to recover the boundary
surface l26]. Theoretically this method g血rantees recovery of boundary surface but we have foundthat
this method cannot be applied to arbitrary surface triangulation and the optimization of surface
triangulation is required before the boundary recoverlng･
Here a uDelaunay-typeH approach based on edge swapplng method is used･ A simple and robust
algorithm for the boundary constmining by edge swapping followed by a direct division of tetrahedra is
applie-a.
2.6.2 THREE.DIMENSIONAL EDGE SWAPPING INSERTION
The method for tetrahedralgrid generation is based onthe three-dimensionaledge swapplng COnCePt
described in l25] and based on IAWSOn theorem l27]･ There are some advantages of this method over the
widely used Watson method･ First, this method can produce grids optimized by some mesh quality measure
otherthan the Delaunay circumsphere test･ nlis is important becausethree-dimensional Delaunay grid can
result in poorly shaped tetrahedra･ Second,this method can be applied to recover boundary faces･
Unfortunately the three-dimensionaledge swapplng may result in getting stvck in localoptima･Asa result･
the recovenng of boundary faces is notalways successfuland other method should be applied in this case･
pro00dure of a new node insertion into the current triangulation serves as a basic of the grid generation
method.
For each node to be introduced, the tetrahedron containingthe node is located･ TYlis is typically an
efficient localsearch startingwithsome tetrahedron･ ne lately inserted tetrahedron can be used as a
starting one. Three cases c弧be realized･
1. 771e node is inside of the tetrahedron, see Fig･ 2･26a,then the tetrahedron is divided intofour･
2. TTIe node belongs to a face of two adjacent tetrahedra, see Fig･ 2･26b, in this casethe both tetrahedra are
divided into three.
3･ The node belongs to an edge of the tetrahedron･ ln this case the node belongs toall tetrahedra sharing
the edge, see Fig. 2.26C, andall the tetrahedra are divided into two･
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Fig. 2.26 Available cases for node insertion
The faces of the newly created tetrahedra can be swapped to satisfythe optimization criterion･ For each
face to be swapped we consider 5-node configuration - 3 nodes belonglng tO the face and 2 nodes opposlng
to the face･ ne configuration is swappable if the 5-node configuration is convex, see Ref･ 25･ The
swappable configurationsare shown in Fig･ 2･27･ Three cases can be realized:
1･ swapplng Of 2 tetrahedra formlng convex COnfigurationinto 3 tetrahedra,
21 SWaPPlng Of 3 tetrahedra formlng convex configuration into 2 tetrahedra,
3･ swapplng Of 2 tetrahedra having two faces belonging tO One Plane into 2 tetrahedra･
＼<ttt.Itf.～.
云千二t I-
Fig. 2.27 Swappable 5-node configurations
The criterion of swapplng LS usually Delaunay circumsphere test, but other quality measures are possible･
If the circumsphere test is usedandthe insertion is performed into an existing Delaunay triangulation･ the
Dealunay gridwill be produced l28]･
The three-dimensionalincrementalinsertion methods are very sensitive to roundl0fferrors･ If the error
occurs during the convexity test (Computing of tetrahedra volumes), the code may generate tetrahedra with
negative volume that results in fatal error in data structure･ The use of tolerance thresholds l26] does not
produce the desired improvement･ We have found that the convexity test should be computed exactly･ It
could be possible if we fix theminimal change of coordinates'Value that is the same as transformation of
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all coordinatesinto integer arithmetic･ So, if seven digit precision is used for coordinates, 21 digit precision
is necessary to compute the convexity test (volumes of tetrahedra)･ Hopefully the round-offerrors
appearing during the circumsphere test are not fatalforthe resulting grid･ ¶lis round-offerrors treatment
results in an absolutely robust code.
2.63 GRm GENERATION PROCEDtlRE
(1)TriatLguIation of Boundary Points
The procedure starts from the gIVen boundary surface triangulation･ Imitially the background
three-dimensional mesh is established. Usually this mesh involves one tetrahedron containing whole
comp-dtationaldomain.All boundary nodes are incrementally inserted into the triangulation by the above
edge swapplng insertion algorithm･Asa result the Delaunay triangulation of the boundary nodes is
obtained.Asit was mentioned before, this grid does not necessarily containall boundary faces and the next
step is to recover themissing boundary faces･
(2) BoutLdary Face Recovery
For two dimensions thefollowlng algorithm can be used to recover boundaries･All edges fromthe
current triangulation intersectingthegiven boundary edge are examined and their successive swapplng IS
perfomed until the boundary segment becomes a part of the triangulation, see Fig･ 2･28･ In this case the
order of edges to swap IS Important tO PreVentinfimite loops･
Unlike two-dimensionalcase, three-dimensionalproblem of face recovering lS not Straightforward･
Sometime the swapping does not recover the desired face･ ln this case extra nodes should be involved into
the triangulation･ A direct division of tetrahedra is used to recover themiSsing faces･ This method was
proposed originally in Ref. 26. Hercanotheralgorithm is proposed which provide the same result but the
number of cases to consider is sigmificantly reduced.
←二一一テ
Fig･ 2･28 Boundary edge recovery by edge swapplng method
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Let's consider some boundary face (triangle) which does not exist in the tetrahedralconstruction･
Becauseall nodes of the face are integrated into the triangulation,the problem is to recover its edges and
the face itself.Anedge is characterized by two nodes (ends)･ We start bom one of the nodes, let's call it as
A, see Fig. 2.29, and inspectall tetrahedra having this node as a vertex･ If the edge intersects a tetrahedron,
We introduce a new point Q at the place of intersection･ Three possibilities can be realized:
(a) The edgeintersects a face of the tetrahedron, see Fig･ 2･29a･
仲) The edge intersects an edge of the tetrahedron, see Fig･ 2･29b･
(C) The edge coincideswithanedge of the tetrahedron, see Fig･ 2･29C･
ii ri rj
A
O))　　　　　　(C)
A A
(a)
Fig. 2.29 Edge re00very by direct division of tetrahedra
In case (a)the node Q is inserted by dividing of two tetrahedra adja品nt to the face BCD intothreちSee
Fig. 2.26b. ln case O))all tetrahedra havingthe edge BC are divided into two, see Fig･ 2･26C･ The segment
AQ is stored as a血Ont segment. If the node Q was inserted we repeat the same procedure starting血.om
point Q instead ofA, otherwise the process for the edge is done･Asa result the boundary of the considered
surface face is represented as a set of line segments which form the initialかontfor face recovery, see
Fig. 2.30.
∠△∠麹
Fig. 2.30 Face recovery by direct division of tetrahedra
37
The face is recovered by the following advancing front procedure･ We choose any segment fromthe
丘ont and examineall tetrahedra havingthis segment as an edge. If there is a tetrahedron whose face is
lyiT)g in the front plane we mark this face as a boundary face and update thefront･ If there is no such
tetrahedron, the tetrahedron crossing the fTace is taken in turn and new node P is inserted by division of the
tetrahedron into two as shown in Fig･ 2･30 Next front segment is then considercd･ The process stops after
the front becomes empty･ Finally, all tetrahedra exterior to the computationaldomain are removed･
Tbis direct division of tetrahcdra should bealways successful, however some distorted tetrahedra near
boundary surface can be generated. Moreover, the codemight be failed because of round-offerrors
occuri色d during the determination of the new point position. ne reason is in the feature of Delaunay
triangulation to connect the closest points･ Usually Delaunay tetrahedral grid contains some faces situated
along the boundary surface but sometime these faces do not exactly coincidewiththe given boundary
triangles. So, if we try to recover thegiven surface triangles exactly, some flat tetrahedramight be
generated･ Figure 2･31 shows an example of such situation･ The tetrahedralconstruction and the surface
triangulation showninFig. 2.31(a) lead to forming of distorted tetrahedra･ The resulting boundary
triangulation is shown in Fig. 2.31(b). More complex cases like one shownin Fig･ 2･31(C)mightalso occur･
lnthis Figure the dashed line shows a site from tetrahedralconstruction･ To avoid these situations swapplng
of boundary triangulation is necessary･ One possibility is to optimi2:ethe surface triangulation in advance･
▼
This method applies edge swapping With Delaunay circumcircle criterion in plane tangentialto each pair of
triangles, see Ref. 29,and has been successively used in originalcode･ The second method is to swap
boundary edges ac印rding to the existing three-dimensionaltriangulation･ Notall boundary faces can be
recovered by such swapping but the most dangerous cases producing degenerated tetrahedra are removed
very efficiently.
一命`C∈≧≦
(a) tnld lines correspond togiven surface trian-gulation
P)surface triangulation obtained by the direct divi-sion of tetrahedra
(C)case involving more than two boundary faces
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ng. 2.31 Cases leading to failure of boundary recovenng procedure
(3) hterior Nodes Generation
The interior nodes are generated by the FrontalDelaunay refinement technique similar to one proposed
in Ref. [30,31]. This technique does notJrequire tracking of the front･
1. ne distribution function is computed for each boundary point･ This function is the average of the
boundary edge lengths surrounding a point･
2･ The active flag is assigned to all tetrahedra･ The flag is off if the tetrahedron cannot be refined･ This is
assumed to occur when its maximalside length is less then the average distribution function for the
tetrabedrom
3.All faces are inspected･ If the face is an interface between an active tetrahedron and tetrahedron which is
tumed off, or if the face belongs tothe boundary and its neighboring terahedron is active, a new point is
created by advaming from the face in a direction normal to the selected face･ A distance is determined
by the average distribution function for the face･
4. The element containingthe new point is searched･
5. The distribution function is interpolated to the new point･ The existing points whose distance from the
new point is less than O･7 times the point distribution function are searched･ lf the new point is too close
to an existing point,the new point is rejected and step 3 is performed･.
6･ Insert new point by the insertionalgorithm described above･ Change the active flag to all newly created
or altered tetrahedra.
7･ Repeat steps 3-6 until no more points can be inser【ed･
8. Optimize the mesh･
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2.7格子生成法の遇用例
2.7.1 NAL也音速実験機モデル
このNALの超音速旅客機の実験棟モデルは,前章で表面格子生成過程を説明する例としてすで
に取り上げている.この実験機自体には推進装置が付いておらず,固体ロケットブースターを取
り付けて高度15,000mまで打ち上げてからブースターを切り離し,機体を滑空させて空力特性の
データを収集する実験が2002年に計画されている.この格子は,ブースター切り離し時の空力干
渉を評価するために作成された.
図2.13に示される機体形状は, C〟rIAを用いて作成されsTL書式で出力されたものを表示し
ている･このSTL表現では,約27,000個の三角形セルを用いている.図2.14に示される稜線構
築過程を経て,図2.19示さている表面格子生成を行った.表面格子の節点数は100,044,三角形
セル数は200,084であった.次に,図2.24に示される外部境界を作成し,空間格子を生成してい
る.
2.7.2全貫機モデル
図2･32の全実機(BWB; Blended-Wing-Body)モデルのSTLデータはcAmを用いて製作され
た･稜線の自動構築後に,エンジンナセル部分に格子密度制御を行うために数本の稜線を追加し
た(図2.33参照).その後,図2.34に示したように表面格子生成が行われた.
この表面格子は,節点数46,933個,セル数93,431個であった.この例ではpentium III 600MHz
を搭載したパソコンを用いて,初期フロントを生成した後の格子生成に要したcpU時間は約5分
であった･また,表面格子生成全体に要した時間は約1時間半であった.この時間の大半は,そ
れぞれの稜線において分割パラメータを試行錯誤で決める作業に費やされた.しかし一度格子生
成を行えば,初期フロント作成前までの作業内容すべてをファイルに保存しておくことで,二回
目以降の表面格子生成はこのファイルから作業を開始することにより,例えば前線部分の稜線の
分割数だけ変更したい場合などには簡単に新たな表面格子を作成することができる.
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図2.32　全翼機モデル
図2.33全実機モデルに対する稜線の構築
図2.34全翼機モデルの表面格子
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2.7.3 NAL超音速東食機のエンジンナセル付きモデル
図2.35はNALのエンジンナセル付き超音速実験機モデルで得られた表面格子である.この表
面格子の節点数は45,937,三角形セル数は91,874であり,アドバンシング･フロント法を用いた
格子生成自体に要したcpU時間は, pSntium II 450MHz搭載のパソコンを用いて約10分であった.
また空間格子生成後の総節点数は, 256,802であった.格子生成前の稜線の追加や削除,また分割
数や格子点分布を指定するといった作業に要した時間は,この場合1時間程度であった.
図2.36はEuler計算の結果をもとに作成した表面圧力分布である.計算条件は,自由流マッハ
数2.0,迎角0度である.エンジンナセルのインテイクで発生した衝撃波がよく捉えられ本手法
によ_り質のよい表面格子が生成されていることが確認された.
(C)
図2.35 NALエンジンナセル付き超音速実験機モデルの表面格子:(a)機体表面, o))翼
下面から見た表面格子, (C)外部境界付きの表面格子
図2.36　表面圧力分布(〟 =2.0,a=0.Od
43
2.7.4　NAL固体ロケットブースター付き超音速実験機モデル
図2.37_2.42に固体ロケットブースター付きのNAL超音速実験機モデルのCFD計算過程を示す.
この機体自体は2.7.1節で用いたものと基本的には同じであるが,ピトー管などの詳細な部品が取
り付けられている.稜線の構築と追加は前に述べた方法で行われた(図2.37参照).このモデル
は非常に複雑であるため,稜線は501本,これら稜線によって形成される閉鏡域は213個に及ん
だ.また稜線の追加と分割パラメータの指定作業に約4時間が必要となった.得られた表面格子
は,格子点数105,112個,三角形セル数208,497個であり(図2.38参照), pentium III 600MHz搭
載のパソコンで格子生成自体に要したcpu時間は約35分をであった.
この事例ではよりよい計算結果を得るために,遷音速計算用(半球;図2.39a参照)と超音速形
算用(半円錐;図2.39b参照)に二つの形状の外部境界が用意された.これら外部境界の生成に
は,各々10分程度の追加時間が必要であった.さらに四面体分割での空間格子生成がそれぞれ行
われ外部境界が半球形状のものは格子点数658,532個,四面体要素数3,570,327個,また半円錐
形状のものは格子点数758,003個,四面体要素数4,158,292個となった.
それぞれの空間格子を元にEuler計算が行われた.図2.40-2.35にそれぞれの結果から作成した
圧力分布図を示す.これらの図より,各々の部品での衝撃波のおおよそは捉えられているが,格
子点量が十分でないため滑らかになっていないことが分かる.今後,より詳細な格子での計算が
望まれる.
図2.37 NAL固体ロケットプ-スター付き超音速実験機モデルの稜線
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(a)全体像
仲)ピトー管
(d)前部取り付け金具
(C)前部結合部
(e)後部取り付け金具
図2.38 NAL固体ロケットブースタ-付き超音速実験機モデルの表面格子
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(a)遷音速計算用
(b)超音速計算用
図2･39 NAL固体ロケットブースター付き超音速実験機モデルの外部境界
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(a)表面圧力分布
仲)対称面での圧力分布
図2.40　NAL固体ロケットブースター付き超音速実験機モデルの遷音速用格子(図
2.39a)を用いたEuler計算例(〟 ≡ 1.2, a=0.Od)
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(a)ピトー管
仲)後部結合部 (C)前部結合部
(d)後部取り付け金具 (e)前部取り付け金具
図2.41 M =1.2,a=0.00)ときの圧力分布(図2.40)の詳細図
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(a)表面圧力分布
仲)対称面での圧力分布
図2.42　NAL固体ロケットブースター付き超音速実験横モデルの足音連用格子(図
2.39b)を用いたEuler計算例(〟 =2.0,a=0.00
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第3霊　非構造格子上でのEuler/Navier･Stokes方程式数4解法
3-1支配方程式
支配方程式として用いる三次元非定常Navier-Stokes方程式は積分形表示で以下
のようになる.
ifQdV ･ JlF(Q) - G(Q)]･ndS - 0　　(3･1'
eS2
Qは保存量ベクトルで,その成分は
Q -レ,FhL,FW,fW,er　　　　　　　　(3･2)
である.ここで, pは密度, u, V, WはそれぞれX, y, Z方向の速度成分･ eは
全エネルギーである.また, nは検査体積E2の境界面瓜における検査体積の外向
き法線ベクトルである･ F(Q), G(Q)はそれぞれ非粘性流束ベクトル･粘性流束
ベクトルであり, i, j, kをX, y, Z方向の単位ベクトルとすると,以下のよう
に表わされる.
F(Q) -
f加
fu2 +p
F光JV
fuW
(e･ph
G(Q) -
0
T∬
Tサ
TJEZ
g∫
FW
FuV
fW2 +p
PW
(e･p>
0
TJy
T〝
Tyz
gy
p 〟
芸叩㌫
0
Tだ
Tyz
TE
gz
k,
k
g∫芦で.xxu+T,yV+TJE.W-q., gy =T,yu+T"V+TyZW-qy･
gZ己TJEZu +TyZV +TzzW-qz
ここで, pは圧力, T, qはそれぞれ応力テンソル,熱流束で
(3.3)
(3･4)
･- -号p(2㌢芸一%)I ,〟 -ip(2芸一芸-=)･ 7- -ip(2雷一芸一芸),
･司芸･=)I ,--p(豊･=), ,yz -(芝･%)
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(3.5)
qx--k芸･ qy--k苦･ q2--ket
&
(3.6)
となる･ Tは温度で･ FL･ kは粘性係数及び熱伝導係数である･また･ k=FLCp/Pr(Cp
は定圧比熱, Prはプラントル弊)と完全気体の状態方程式p-PRT(Rは空気の気体
定数)の関係から熟流束qは以下のように表わされる.
qx -莞･芸･孟(言)･ qy =一吉富･孟(i)I
q2 --台霊(;) (3.7)
ここで, γは比熱比で理想気体を仮定して1.4の一定値とする.式(3.1)の連立方
程式は以下の完全気体の状態方程式により閉じられる.
p-(r -1)le-ip(u2 ･V2 ･W2)]　　(3･8,
流れが層流の場合,層流のプラントル数Prlは0.72とする･また,層流の粘性係
数FLlは次のサザーランドの式を用いて求める.
告- (i)3/2誓　　　(3･9,
ここで, FL.は温度T.における粘性係数で, Sは空気の場合111(K)の値をとる.
実際の計算では各物理量に以下のような無次元化を施す.
㌻;
t　　　　_　X
X　=-,
Lγy2/aJ "~L
y～-三･ Z～-i
上
〟           γu～-石戸･ V～=石祈･仔-請,　(3･10'
f'7-lil, p～=且, e～=土, fL～主上
P.B P G.　　　P竹　　　　FLd
添え字の∞は主流での各物理量の値を示しており, Lは代表長さ, aは音速であ
る･これらの変数を式(3.1)に代入して整理し, ～を簡略化のため省略して表わす
と,
舞dV ･ilF(Q)一志G(Q)] ･ndS = 0　　(3･11,
無次元化で用いられた主流の各変数などは以下のように表わされるレイノルズ
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数Reにまとめられる.
Re-荒さ- Re-･而1 (3.12)
Reaは一般的なuめを代表的な流速として用いたレイノルズ数で･ Mはマッハ数で
ある.
3-2　セル節点有限体積法による離散化
式(3.ll)は有限体積法のセル節点法によって離散化される･セル節点法では各格
子節点周りに検査体積が構築されるが,その検査体積に`は,セルの中心,面の中
心,辺の中点を結んでできる多面体として定義される非重合二重格子
(non-overlappingdualcell)と呼ばれるものを採用する･図3･4にある四面体セルに
含まれる辺の両端の節点i, j間に形成される検査体積の境界面を示す･図中のA
は辺の中点,B,Dはその辺に接する四面体の面の重心,Cは四面体の重心である.
点A, B, C, Dで囲まれる面がその四面体に属する境界面となる.
ノ
図3.1四面体における検査体積境界面
この検査体積において式(3.ll)は空間離散化され,次の代数方程式に置き換えら
れる.
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告-一拍AA･J･F'Q'･j･･n･･).-孟宗-･･J･G(Q'･･J･･n･･J･] (3･13,
ここで, fl･は節点i周りの検査体積の体積, AS.).とn,]･はそれぞれ点iと点it=隣接
する点jとの間の検査体積境界面の面積と,その単位法線ベクトル(点iから見て
外向きを正とする)を示してい'a･また･ ∑j(i,は点iRりの検査体積を構成する
多面体の面の総和を意味している.図3.4のセル内では三角形ABCと三角形ACD
の2つの面が検査体積境界面となり, 2つの面ベクトルを持つことになる･従っ
て面ベクトルAS.]･n.j･は点iと点ノを両端とする辺を共有する全てのセル内の2つ
の面ベクトルを足し合せることによって求められる.
式(3.13)右辺第-項の流束評価には,近似リーマン解法を用いたスキームを適用
する.ここでは,風上法の一つであるHLLEW(Harten-Lax-
van Leer-EinfeldトWada)法【1】を用いる･すなわち,
F(Q)･n Z ilf(QL･n)･ f(QR,m)-lA(6,A)I(QR - QL)]3.14)
となる･ただし, f(Q,A)-F(Q)･n(数値流束ベクトル), A-af/eQ(ヤコビ行列)で
ある.また,添え字L, Rは検査体積境界面の両側における物理量を, ～はRoe
平均を表わしている･ lA(6,n)lを求める方法は文献【1】に詳しく書かれている･こ
こでは, F･nの最終形を示す.　　　　　　　　　　　　.
l
F･Bと-
2
>tγ.～
l四一四l即.Qn
ここでエンタルピー〟は
H-(e･p)/p
となり,
(fl)L -PL(UL ･il)･∂.I (fl)R -PR(UR -i.)･∂.,
U-unx+vny+wnz･ p=pL+PR+∂2,
･1 - -(i･4p/a-･1-p～AU)/25 I ∂2 - -(i･p-AU ･114p/a～)･ ∂5 - 114p･U～62･
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(3.15)
(3.16)
ApZpR-PL, 4pEpR-PL, AU-URIUL,
1㌧(12･1,)/2-ill i- =(1211,)/2 ･
･<･.<..･<."
3..:m 3.:i-ん了<n 鶴
1 1 1
1HH"　ー　Hl
咋恒n
.mlび
1　0　0
となる.ただし, 41, ^2,A,はヤコビ行列Aの固有値で,
(入1,人2,A,)T = (U～,U～ +aT,U- -a～)T
となる.また,
bR'= max(U～･a～,UR ･aR,0)･ bL- - min(U--a～,UL -aL,0)･
∂三min(箭』 ol =Ap-4p/aT2, PLR -
(UL -dL-)pL ･(dRT -UR)pR
dR'-dL-
dR'= max(U～･a～,UR ･aR)I dL- - min(ULa～,UL -aL)
である.各物理量のRoe平均は以下のように計算する.
pz=rLPL +1･RPR, H王rLHL +rRHR･
u-壬rLuL +rRuR･ V--rLVL +rRVR･ 67等rLWL+rRWR･ Ugu～n.+vn, +wnz･
a～王
ここで,
rL. ZE}
(γ -1)[弓(u～2 ･V-2 ･#)]
Ji:　_ . _　_　応rR =1-rL
Jil'応''R~A 'L~J訂･応
である.検査体積境界面の両側の物理量L, Rを求める場合,空間一次精度であ
れば,その面に関する辺の両端の節点での値をそのまま使えばよい.しかし,高
次精度にするには検査体積内での基礎物理変数の再構築を行い,境界面での値を
両側の節点の値から高次に外挿する必要がある.ここでは節点i周りの検査体積内
の基礎物理変数q=lp,u,V,W,p]Tはその勾配∇q,･を用いて以下のように区分的一次
関数で表わされる.
q(r) - q.･ +V.･∇q.･ ･(r -r.･)　　　　　　　(3･17)
ここで, rは位置ベクトルである･勾配∇qLは節点iを共有する格子セル内の勾配
∇qeを体積平均することによって求める･
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(3.18)
e(i)は節点i%共有する全ての格子セルを表わし, Veは格子セルの体積である･セ
ル内の勾配∇qeは四面体格子であれば,図3･4の節点i･ j･ k･ lでの値を用いて
以下のように求められる.
･qe譜･苦j･誉k
EdEiEi‥〃　　必　　〃<><><TBqlEi5BqS
1ld
≡
gl砂
iF叱叱叫丸山･'叫触軌
l一d
u生皮
(3･19)
…ガ　　ガ　　ガAqAqAq‥〃　　お　　〃<><><Tjf触軌
(3.20)
ここで･ Aqji-q,･-qL･ AxJ.･-xJ-X,･, Ayi.I-yj-y.･･ -であり,また･
叫叱触=〃　　3Z　　〃妙妙中軸如軌
となる.一方V(0≦V≦1)は流束制限関数と呼ばれるもので,高次精度でスキー
ムの単調性を保持するために用いられる.ここでは,空間精度を悪化させること
■
なく,かつ収束性に優れたⅥnkatakrisbnanの制限関数【2】を適用する･以下にその
定義を示す.
A2max + 82 +2A_Amax
V･･ = mlnJ･(.･)A2max +2A2_ +AmaxA_ +82つ
A2min +62 +2A_Amin
A2mh +2A2_ +AmhA_ +62 '
if A->O
if A_く0
(3.21)
ここで,
A_ -Vq.1 ･(rj -ri)/2･ Amax --max,.(i)(q,I -q.･), Amin - mini(.･)(q, -q.･)I
82 I(KAl)3, K-const
Kは通常0.1から0.3の値がとられる. Alはセルの平均長さである･
粘性流束ベクトルG(Q)を計算する際には,その中の応力テンソル及び熱流束に
速度と温度の一階導関数が含まれているので,これを検査体積境界面上で評価す
る必要がある.セル節点法においては,単純に考えるならば各節点上での速度勾
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配と温度勾配を計算し,検査体積境界面上での値はその境界面の両端の節点での
値の平均をとればよい.しかし文献【3】で指摘されているように,この方法を使う
と数値振動が発生する恐れがある.これを防ぐために,各節点上で速度勾配と温
度勾配を計算するのではなく,各辺上で直接計算する.つまりqを速度及び温度
とすると,その辺上での勾配∇qedは,
･qed -吉名,∇qeve　　　　(3･22'
ここで, e(ed)はその辺を共有する全ての格子セルを表わし, Vedはそれらのセル
の体積総和である.
3-3　非構造LU.SGS陰解法による時間積分
高レイノルズ数流れの計算では,壁面近傍における細かい計算格子に起因する
厳しい安定条件のために,時間積分には陰解法の使用が有利である.ここでは計
算時間の大幅な短縮を実現するために,非構造格子法用に拡張された
LU-SGS(Lower-Upper Symmetric Gauss-Seidel)陰解法【4】を適用する･
式(3.13)にEuler陰解法を適用して時間方向の離散化を行うと,
Q･rl-Q7 --紬-･･J･f(Q)･7,.･1-芸聖(Q)･TJ･'1] (3･23,
f(Q).i - F(Q).i ･n.j･ ･ g(Q),j･ = Rell G(Q).i ･n.･J･
ここでAtは時間刻み幅を,添え字nは時間ステップを表わしている.この式中で
Q〝を与えてQn'1を求めるが, f, gはQの非線形関数であるので,これらの項を
テイラー展開して二次導関数以降を省略し,近似的な線形化を施す.その際ヤコ
ビアンA-ar/aQ, M巳句/∂Qを用いる･
f(Q)n'1 - f(Q)A ･AnAQn, g(Q)n'1 ≡ g(Q)n ･MnAQn
AQn =Qn'1 -Qn
(3.24)
さらに数値流束ベクトルfには風上差分と同様の取り扱いをすると,節点i-j間
に関するn+1時刻での数値流束ベクトルは次のようになる.
f.･,T'1 - r.,? ･(AlAQ.･ ･A;AQ,)n(3.25)
ここでA土はAの正の固有値を持つ行列と負の固有値を持つ行列に分割したもの
である.これらを式(3.23)に代入して整理し,かつヤコピアンMを省略すると,
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臣Ⅰ･芸-Z･,･A･中Q･･ ･芸-･,･A;AQj - R･･
(3･26)
Ri - -;AS･･J･(f - g):A
となる.さらに式(3･26)の左這第二項の∑j(,.,を∑,･a(.･,と∑jq(i,に分割する･
臣Ⅰ骨.JIA･中Qi ･jZE,W･･J･A;AQj ･,･Z.･r･j･A;AQj =R･･ (3･27,
この式にLU-SGS法を適用してAQを以下のように二段階に分けて求める･
第一段階: AQ;-D~1
lR･1 - ∑-･jA;AQ:･]
第二段階.･ AQ. -AQ.'-D-1
;
AS.).A; AQ j
DE旦Ⅰ.
AL
(3.28)
行列Dは普通は対角行列でないため, D~1の演算量は少なくない･そこでDを近
似的に対角行列にしてD-1をスカラー演算に軽減する･そのためにここでは
James｡nとTurkelによって提案されたヤコピ行列Aの分割法【51を用いる･
A± (A i pAⅠ) (3.29)
2
ここでp^はAのスペクトル半径IUl･aに,粘性流束ベクトルのヤコピアンMを省
略した代わりの項を付け加えたもので,
pA ≡ X(IUL･a)･2品　　　　(3･30)
となる.ここでhは節点i-)･間の距離で, Xは経験上1･01の値をとる･したがっ
て･ヤコピ行列の性質(∑,･(i,AS.･J･A-0)【6]からDは対角化され,
D - lH芸AAJ･PA]Ⅰ　　(3･31, ,
となる.また,近似的にAAQ-f(Q･AQ)-f(Q)-Afとしてヤコピ行列の演算を省
普,かつ式(3.29)を代入して整理すると･式(3･28)は最終的に以下のようになる･
前進スイ-プ: AQ:-D-1
lR･･ - i,.芸r･j(AfI -QJ]
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後退スイープ･･ AQ･･ -AQ:一字,.芸Fsij(Af,･ -pAAQj)  (3･32,
Af･ Bf(Q'AQ')-f(Q)
非構造格子上でLU-SGS解法_を実現するのに最も重要な点は,節点iに隣接する
節点jのグループをL(i)とU(i),つまり下三角形要素と上三角形要素に分割する
方法である.構造格子では, LU-SGSの演算は格子点の番号をi,)I,kとすると,
i+j+k-一定のハイパー面上の点に対して同時に行われるが,非構造格子では格
子線がないため,スイープを行うためには格子節点の並び替えによって,ハイパ
ー面を構成しなければならない.ベクトル演算を可能にするためには,一つのハ
イパー面内の節点は同じハイパー面内の他の節点とつながっていることのないよ
うにしなければならない.また,一つのハイパー面の節点の大多数は,小さな番
号を持つハイパー面内の節点と大きな番号を持つハイパー面内の節点の両方から
の接続があるようにして,下三角形要素と上三角形要素のバランスを良くする(図
3.5).並び替え手法の詳細は文献【4】に書かれている･
7
1　　　　2　　　　3　　　4　5　　6
回3.5非構造LtJ.SGSスイープのためのハイパー面構成
LU_SGS陰解法による計算では時間精度は錐持されない.そこで非定常計算を
行う場合, crank-Nicolson法を用いたNewton反復法【7,8】を使用し内部反復を行う
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ことにより,線形化や近似因子化による誤差を減らし時間精度を維持する.式
(3.32)はN¢wton反復法を組み込むことによって次式のように表され,各時間ステ
ップ毎に収束解を求めることができる.
AQ:'m'= D-1【RHSi'm'/- 0･5 0jZ..,ASl,･ (Ah;･'m'- PAAQ;･'m')]
AQzfm'= AQ:'m'- 0･5 0 D-ljZ..㌘ij(Ahr'- p･AQr')
ここで,
AQ(n') - Q(m'1) - Q(I")
RHS'm'ニー(Q'm'-Qn)-AL･L･(o Q'm'.(1-0わn)
3.33a)
(3.33b)
o叫2のときcrank-Nicolson法となり,時間精度は2次精度になる･ここでL●は･
支配方程式をベクトル型で表した以下の式,
晋･L(Q);晋･君･告-o　　　(3･36,
におけるLの差分演算子を意味し, mはNewton反復の回数を表している. mは
Newton反復の回数を表している.ここで,式(3.33) ～(3.35)において∽‡0のと
きQ(m)宕Qn, m-∞のときAQ(m)-0よりQ(m)-Q"･1となる･この計算方法では,
各時間ステップ毎に3-5回のNewton反復で十分に収束する.
3-4非圧縮流れへの拡張
従来,圧縮性流れと非圧縮性流れの問題は異なったアルゴリズムで計算されて
きた.圧縮性流れに対する解法は時間発展的であり非常に効率的であるが,低速
流れに対して適用されると硬直性が現れるという欠点があった.これは,音速と
流れの速度に対する対流時間スケールの大きな違いのためである.そのため低速
の非圧縮性流れにはふつう,圧力場に対する独立した方程式,すなわち　poisson
方程式を解く方法が用いられてきた.しかし, poisson方程式は時間発展形でない
ため定常計算においては効率的ではなかった.
これらの解法の欠点を補うべく, chorin【91は非圧縮性流れに対する時間発展形
解法を提案した.これが擬似圧縮性法である.現在では,この擬似圧縮性法によ
って多くの有用な研究が行われている【10,11】･
非圧縮粘性流体の流れで,外力がある場合には無次元化を行ったときにレイノ
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ルズ数以外のパラメータが現れる.非圧縮性の熟流体を例にとると,流体の温度
が変化すれば密度も変化する.しかし,非圧縮性流体であるので密度変化は考慮
されない.そこで,温度(密度)変化が方程式に及ぼす影響が密度変化によって
生ずる外力(浮力)を通してのJみ現れ,他の物性値は温度により影響を受けない
と仮定する.この仮定をブシネスク近似という.このとき鉛直方向の方程式には
浮力による外力項が加わる.また,圧縮性流体を取り扱うときには基礎方程式に
エネルギー方程式が含まれており,自動的に熟流体の取り扱いができるが,非圧
縮性を仮定した場合には,熱流体の方程式が必要となる.
3次元非圧縮　Navier-Stokes方程式は,擬似圧縮性法壷導入することにより　式
(3.1)の積分形で表した式と同じになる.つまり,
imQdV ･NF･ndS -NG ･ndS =mSdV　　(3･37,
ここに, Qは変数ベクトル, Fは非粘性数値流束ベクトル, Gは粘性流束ベクト
ル, Sは外力ベクトルであり, Q, F, Gは以下のようになる.
ク　以　>
F･nf
β⑳
Ou +pn.
Ov +pay
Ow + pnz
Or
l
G･n≒-
Re
(⑳-'･n)
O
TJErnX +TJyny +TRnZ
Tyrnx +Twny +Tyznz
Tanx +T甲ny +TzTnZ
(vT ･n)/Pr
(3.38)
(3.39)
(3･40)
Y-(a,V,wl, pおよびn-inJ,a,,nzlは速度ベクトル,圧力およびX,y,Z方向の単
位法線ベクトルである. βは擬似圧縮性パラメータ, Re　はレイノルズ数, prは
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プラントル数である.
流束の計算は圧縮性流れ同様,検査体積の表面に沿った点を用いて各検査体積
について行われる.式(3.14)において, QL,QRはその辺について検査体積境界面
の両側における保存変数ベクトルの値であり,流束のヤコビ行列A一旦は疑似圧
∂Q
縮性近似により以下のようになる.
叫叫
∫
Emm
⑳
0　㌔
V′
川竹叫⑳叫叫叱りe"o
l叫- Rl^IL
βnz
unz
0　0
vnz 0
0+wnz 0
Tnz O
(3.41)
(3.42)
ここで,
であり,伸ま流束行列Aの固有値を要素に持つ対角行列である･各固有値は以下
のように与えられる.
玩,42,ち,A.,AJ- 10 -C,⑳+C,⑳,⑳,⑳I
c = J637i
(3･43)
流体中に温度差(密度差)が生ずると,鉛直上向きに浮力が働く.密度変化と
温度変化の間には,以下のような関係が仮定できる.
p一声--pa(T-T-)　　　　　　　(3･44)
ここで6は体積膨張率とよばれ, a--hp/∂Tで定義される･これにより鉛直方
向には,
Fb -@(T-T～)
なる浮力Fbが加わる･浮力Fbは以下のように無次元化される･
Fb･ =蓋T
(3.45)
(3.46)
ここで, Raはレイリー数とよばれる対流の強さを示す無次元数で,粘性力と浮力
との比で表される.
回転する地球上の大気や海洋の流れなどのように,剛体回転からのずれが比較
的小さい流れは,非回転流体に見られない特有の性質を持っている.このような
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運動を記述するには,回転する座標系を用いるのが便利である.しかし,回転座
標系は藤慣性系なので,コリオリカという見かけの力が現れる.流体運動が回転
流体としての性質を強く持つかどうかはコリオリカの役割の大小で決まる.剛体
回転の角速度ベクトルを0,こjlに相対的な流体の速度ベクトルをu,とすると
コリオリカベクトルFcは以下のように記述される･
Fc -2tJxu (3.47)
臥上の外力を考慮すると,式(3.37)中の外力ベクトルSは以下のように表される･
o rH
S三I, ･蓋T
fz
0
ここで, fJ,,fzはそれぞれコリオリカのX,y,Z方向成分である･
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(3.48)
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第-4章　非構造格子C F Dの検証および応用と展開
4-1試験檎旺闘Jl
第2章,第3章において記述した非構造CFDを主に(1)デルタ翼【1,乱(9スクラムジェット
エンジン【3･11】, (3)超音速実験機【15･17]の問題で検証するとともに,更に表面格子生成法の改良
と提案【13,14,18], NavierStokeS計算のためのハイブリッド非構造格子生成法の提案【19]をおこ
なった.
また第3章で述べたソルバーについては,陰解法の開発[20]と高レイノルズ数流れでの検証[21】,
マルチグリッド法の提案[22],空間前進解法の提案b3,24]等の高速化計算手法の開発を進めた.ま
た,適用範囲の拡張として非圧縮流れへの計算コード【25･27 】を開発した.
更に,流棚ヒの研究として札非構造格子と逆解法の組み合わせによる超前垂実験機主
翼の設計b8],およびAdjoint方程式法による設計法【29]を提案している.
研究成果の詳細は添付論文に譲り,ここでは検証問題についての結果を以下に簡単に説明する.
4-2　デルタ貫
デルタ翼は古くから実験的研究が行われてきており,また数値シミュレーション研究の課題とし
ても多用されており,本非構造CFDの検証課題として適しているといえよう.また,大きな迎え
角では,デルタ翼は前線剥離渦を巽上面に形成するが,この縦渦は翼面からは離れているため,従
来の構造格子CFDでは十分に渦を解像することが困難であった.この点,非構造格子は任意の領
域の格子を細かくすることが可能であり,その効果を試験するためにも高迎角デルタ翼は適した計
算対象である.
デルタ翼の計算では,まず非構造ハイブリッド格子による計算手法がどこまで精度良い計算が行
えるかのテストを行った.結果としては,従来の構造格子C FDと同等の精度,および計算時間で
可能であることが示された.また流れ場の密度勾配をモニターしての解適合格子細分化で精度向上
が行えることを示し,この種の問題に対する非構造C円)の優位性を示した.この研究内容は,そ
れに付随する研究成果とともに文献【11に詳述されている.
デルタ翼の前線剥離渦は,更に大きな迎え角では渦崩壊という現象を伴う.この現象の精度良い
数値シミュレーションには更に高解像な格子を必要とし,解適合格子細分化が必須の要素となる.
しかしながら,この種の渦運動に対しては,どの嶺域に格子細分化を行えばもっとも効果的である
かは難しく,流れ場のモニター量を決めるには試行錯誤で行われていたのが現状である.このよう
な解適合細分化の難しさを解決するため,流れ場内における流れの特徴線を用いた新しい解適合手
法を提案した.つまり,高迎角デルタ翼で現れる縦渦に対し,その渦中心を同定してその領域に格
子細分化を行うという手法である.このような流れ特徴線という幾何学量を解適合細分化のモニタ
ー量として使うことにより,従来の方法での唆昧さを除去でき,かつ効率よい細分化手法を構築で
きた.実際,本手法による数値シミュレーション結果札渦崩壊の精度良い再現を可能にしている.
この研究の詳細は文献【2)に詳述されている.
4-3　スクラムジェットエンジン
スクラムジェットエンジン柱,超音速･極超音速飛行用のエンジンとして開発が国内外において
進められているが,流体力学的には様々な課題を抱えており,その数値解析研究は非常に重要であ
る･エンジンの要素としては,超音速流れを減速圧縮するインテ-クと,その下流部の燃焼幹部,
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そして燃焼流れを膨張させるノズ)は持とからなる.ここでI劫控宇宙技術研究所で開発されている
スクラムジェットエンジンに対し,非構造cFDによる数値解析を行い,実験値との比較険証を進
めた.
文献【3･6]はスクラムジェットエンジンのインテ-ク部の数値解析研究であり,与梢造cFDの精
度検証を行うとともに,インテ-ク内の衝撃波と境界層の干渉について論じている.スクラムジェ
ットエンジンの流路形状は比較的単純ではあるものの,鋭利なインテ-クカウルやストラット等で
は従来の構造格子CFDでは格子特異点を形成し,その解析を困難にしている.これに対し非構造
CFDでは特異点が現れV,そのため計算も安定に行えた.計算精麦としても従来の手法に遜色な
いレベルであることを示し,非構造cFDに対する従来の悪いイメージを払拭した.
スクラムジェットエンジンへの非構造cFDの適用は,さらに航空宇宙技術研究所モデル全体に
ついて行い,壁面摩擦抵抗等を実験データと詳細に突き合わせて計算の僑板性と実験データ解析を
おこなった【7,8]･また,スクラムジェットエンジンの最大の課題は超音速燃焼であり,まず燃焼器
部の解析結果から着火限界の議論を行う[9].そして更にソ)レヤーに燃焼無反応をとりいれた拡張を
行い∴燃料噴射穴近傍の燃焼流シミュレーションまでを可能にした【10,11】.
44　音速実験機
現在,航空宇宙技術研究所伽AL)が中心となって次世代超音速旅客機の研究が精力的に行われてお
り,小型超音速実験境を用いた飛行試験が2002年に計画されている[12】.この実験で札エンジンな
しの超音速実軌跡こ固体ロケットブースターを取り付けて打ち上吠高度15,000m,マッハ数2.5に到
達した時点でブースターを切り離し,その後放体を滑空させて揚か抗力や機体表面圧力などの空力設
計に必要なデータを取得する.
ロケットブースターを用いて超音速実験機を打ち上げる際,分離等の空力干渉はもちろんのこと
遷音速から超音速域での重力性能を正確に評妬する必要がある.すでに風洞試験がNALにおいて
実施されており,ここではCFDにより重力評価を行い,実験と対比するとともに実験を補うデー
タ収集を目的としている.また,この種の複雑な形状についてはCFDアルゴリズム研究の点から
も興味ある課題であり, CFDの実用性の検証にもなろう.　　･
(1)打ち上げ形態の詳細計算
Fig. 4.I Supeqxddon of two CAD models
超音速実験機の打ち上げ形態のCAD出力を図4.1に示す.これは航空宇宙研究所で作成されたCAD
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モデルであり,機肘こはピトー管,固体ロケットブースターには燃料配管のフェアリングや打ち上げ時
に必要な金具,また両者の結合部の部品などが実検どおりは広三確に表現されている･この周りの流れ
を計算する場合, CADからの出力データをもとに表面格子を生成し,更に外部境界の設定と空間格子
生成が必要となる.この計算前処理において, CAD出力から表面格子生成まではCFD計算の中で最も
時間を費やす部分であるとともに,計算精度にも大きな影響を及ぼす.
今回扱う打ち上げ形状で払別々にモデリングされたロケットブースターと超音速実験棟を,当研究
室にあるCADソフト･ CAmを利用して1つのモデルにまとめた(図4.1).この際, CFD計算を行
うためにはCADモデノいとのものについて数ヶ所の修正を行った. 1つI棚醸拓につけられたピト
ー管の静圧穴であり,全休の流れに影響ないため埋める作業をした.また,実験機とブースターの接合
部も非常に狭い隙間が存在する.このような隙間は限られた計算機容量では再現が困難であり,かつ流
れへの影響も無視できる程狭いことから, CAD上で埋める修正を施した･
このモデルに対し表面格子生成を行うため, CADからSm鳴tereolithography)データを出力した･
このデータ札CAD出力形式の1つであり光造形用出力形式とも呼ばれる･ 3次元自由曲面を三角形面
の集合体として近似する方式で, CADから造形装置にデータを渡す場合に用いられる一腰的な出力書
式である.
このSTL出力を基に表面格子生成を行う.本研究では　Fig.41RcconsbrtLCdonofgeomebicfeatures
伊藤ら【13, 141により開発された表面格子生成プログラム
Edge Editorを利用した.このソフトウェアでの格子生成
手順を図4. 3に示す.最初に形状データを汎形式とし
て読み込んだ後,表面格子生成に必要となる背面格子を生
成するための前処理が行われる.その後この背面格子に対
してアドバンシング･フロント法が適用される.空間格子生
成に必要となる外部･対称面境界格子も同様に作成される.
このように定義された閉額域に四面体分割を施し,空間
格子を生成する.ここで札Delaunay分割法に基づく手法
を用いたエラー!参脚見つかりません｡.これにより
得られた空間格子生成の総節点数は658, 532息四面体要
素数は3, 570, 327個であった.
Fk. 4.3 FIowdhart ofsurbce grid generadon
手開旭格子ソ)レヤーによりEuler計算を行った.図4.4に自由流マッハ数兆声1･05,迎角0度の計
算条件における等圧力線図を示す.同様に図4.6には肱芦2.0における圧力分布を示す･ SST実験齢こ
取り付けてあるピトー管や固体ロケットブースターと実験機の結合部部品で生じた衝撃波がきちんと捉
えられそれらが敵陣やロケットブースターと干渉している.またロケットブースター先端で発生した
衝撃波が実験機下面で反射して再びロケットブースターと干渉している様子も分かる･
また,ピトー管や取り付け金具などの影響を調べるため,それら詳細部品をCAD上で取り除いた形
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状についてもCFD計算を行った.図4.5に自由流マッハ数花戸1.05,迎角0度における機体表面圧力
分布と対称面等圧力線図を記す.
(め全体像 (b)ロケットブースター先端
Fig･ 4･6叫pn部111t COJlbtus at Madh 2.0, α= Odcg
風洞試験の結果と比較するために,詳細な打ち心力拶状と突起物を取り除いた形状について,計算結
果から揚力係数aと抗力係数aを算出した(図4.7).突起物札特に従来の構造格子cmでは再現
が困難であるため省かれることが多いが,ここではそれら詳細部品の空力性能への影響を調べることを
目的としている.また,実験値は詳細な打ち上例刻犬についての結果である.本計算は粘性を無祝した
Euler計算であるため,風洞試験で得られたaから風洞試験レイノルズ数における摩擦抵抗推定値を
それぞれ引いた値を使用している.詳細形状の　　　　　　　　　　･
αについては,マッハ数0.9, 1.05では実験値　　0･12
と計算値で約10%程のずれがみられる.これは
遷音速域での衝撃波と境界層の干渉のためと思
われこの激域胡NavierStokes計算力泌　uD O･08
要であろう.その他は6%以下の誤差であり,
非粘性計算であるにも関わらずほぼ良好な結果J O･06
が得られている.今後さらに格子点数を増やし　　0.04
た計算を行えば,より精度よい結果が得られる
だろう.また, aについては,同じく衝撃波･
境界層干渉の影響が無視できない｣喋≠ 0.9で
は実験値と計算値で約35%という大きな食い
違いが見られるが,その他の条件では計算値が
10%程度実験値を上回る値で同じ傾向を示して
いる.
▲　cL実験値
A CDp実験値
こ　　CL CFD
･･ 〇･ -CDCFD
芋　CL(突起物無)
I-･〇 ･･一cD (突起物無)
/針ヽ丸竹-cL～
0.9　1.1　1.3　1.5　1.7　1.9　2.1
Mach number
Fig. 4.7Liaand drag00elEcients
次に実験機の詳細形状と突起物無し形状について比較してみると,特に遷音速付近でαに関して
50%前後の違いが認められる.この理由として,遷音速域ではロケットブースターの取り付け金具の存
在で,その少し上流に衝撃波が発生し,それが実験機の主翼下面の圧力分布を大幅に変えていることが
想像される.実際,図4.8に示すように,主翼下面には詳細形状では衝撃波が確認できる.また,図の
断面①と断面②について,主翼周りの圧力係数分布の比較を図9に示す.突起物の存在によって,主翼
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下面に衝撃波が発生して圧力分布が大きく変化しており,これが図4.7におけるαの大きな相違となっ
ている.これにより,遷音速域での空力評蛎に札たとえ全体形状に対して非常に小さな突起物でも,
全体のαに大きく影響を与える可能性があることが分かる.
Ⅶ『掛船脚跳脚讐管
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次に,高度1 5 0 0 0mでのブースターロケットと実験機の分離シミュレーションを行う･この相互
に移動する物体を非構造で扱うために,オーバーセット非構造格子法を新たに提案した･これ札個々
の物体に対して格子を生成し,それぞれの格子が相互に動くことを許す方法である.これを容易にかつ
確実に行うための格子間情報構築の方法をあたらに提案【15]し,正確な形状によるシミュレーションを
実行した.その詳細は文献【16,17】に譲る.
ここで提案したオーバーセット非構造格子法札非構造格子の適用範囲を容易に拡大するとともに,
従来の構造格子を用いたオーバーセット法の問題点を解決する方法として,非常に注目されている･
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第5章　成果のまとめおよび今後の展望
非構造格子に基づく流体計算法の総合的な開発とその検証を行った結果,以下の成果が得られ
た.
(1) CADデータから幾何学的特徴線を利用した効率よい表面格子生成法の開発
(2)非構造空間格子生成コードの開発と整備
(3) Euler/Navier･StokeSソルバーの計算時間短縮法の開発
(3.1)陰的時間積分法
(3.2)マルチグリッド法
(3.3)空間前進解法
(4)非圧縮性流れへの拡張
(5)デルタ翼流れに対する検証と流れの特徴線を利用した解適合細分化法の提案
(6)スクラムジェットエンジンの数値解析とその検証,燃焼流れへの拡張
(7)超音速実験機の数値解析と検証,
(8)移動物体に対するオーバーセット非構造格子法の提案とブースター分離のシミュレーショ
ン
(9)非圧縮流れへの拡張
(10)形状最適化法との組み合わせ
これらの成果は,非構造格子CFDの工学的有用性を非常に高め,.かつ検証問題の結果から計算
精度としても十分であることを確認した.また,本研究において新たに提案した計算手法は今後
の非構造格子CFDの更なる拡張を期待させる.
しかし,非構造格子CFDはまだまだ問題点も抱えている.もっとも大きな問題はNavierStokes
計算用の格子生成である.本研究でもハイブリッド格子生成コードを開発したが,必ずしも信頼
性があるともいえず,複雑な形状ではハイブリッド格子生成がボトルネックとして存在している.
このハイブリッド格子生成は,今後の最重要事項の研究課題である.逆に,ハイブリッド格子が
自動的に生成できるようなコードが開発されれば,非構造格子CFDは従来の構造格子CFDに完
全に取って代わるだけのポテンシャルを持っている.
非構造格子C FDの別の問題点として,構造格子CFDに比べてメモリー要求が大きいこともあ
げられる.通常のプログラミングでは,構造格子CFDのソルバーに比べ約3倍から4倍程度のメ
モリーが必要であり,更に解適合細分化等の機能を入れると,メモリー要求は非常に大きくなる.
この間題は格子データが非構造であることからの本質的なものであり解決策はない.ただし,今
後とも計算機メモリーの低価格化,大規模化が進むことから,さらには今後の分散メモリー並列
計算機の利用で,メモリー要求は大きな問題点ともならないであろう.
cFDを真の流体機械設計ツールとして用いられるには,計算時間も一層の短縮が望ましい.
陰的時間積分の導入で数年前に比べ1 0分の1程に計算時間が短縮されたものの,まだまだ
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短縮の余地が残されている.一つにはGMRESの導入であり,またマルチグリッドと陰解法と
の組み合わせも大幅な効率改善が見込まれる.そして大規模計算での特に大幅な計算時間短
縮には,ソルバーの並列化が不可欠である.構造格子上のソルバーは並列化が比較的簡単で
あるが,非構造格子ソルバーの並列化は,嶺域分割の方法がもっぱら用いられる. Mavriplis
らは, CRAY T3Eの1450プロセッサ｢卓用いて飛行機周りの計算を行い, 24. 7×106格子点の
大規模計算でも並列化により工学的に有用な時間範囲内で結果を得ることができることを示
した.嶺域分割を用いることにより非構造格子でも高い並列化効率が得られることを実証し
ており,今後とも並列計算への対応が進むであろう.
本研究課題を通じて非構造格子CFDの高度化と検証を行い,成果は予想以上に得られた.また,
従来の構造格子CFDに非構造格子は勝るとも劣らないことが実証された.今度,益々非構造格子
cFDが工学現場に使われていくことであろう.また,そのためにも,今回開発したコードを近い
将来にはパブリックドメインソフトとすることも前向きに考えていきたい.
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付録(代表的な成果論文)
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